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SOMMARIO 
Il presente lavoro di tesi è parte di un progetto condotto dalla sezione Aerospaziale del 
Dipartimento di Ingegneria Civile ed Industriale dell’Università di Pisa, avente come 
obiettivo  lo sviluppo di velivoli senza pilota a bordo capaci di realizzare missioni in 
modalità autonoma e/o automatica. 
 Il lavoro ha avuto come obbiettivo principale lo sviluppo di un modello matematico 
capace di simulare la dinamica di un elicottero di piccole dimensioni, focalizzando in 
particolare l’attenzione sullo studio della dinamica del rotore, che è di fondamentale 
importanza per lo studio della dinamica complessiva dell’elicottero. L’analisi del rotore è 
stata completata analizzando gli effetti sulla dinamica del rotore stesso del cinematismo, 
che permette la regolazione dell’assetto delle pale attraverso i servoattuatori. 
Il modello matematico sviluppato è stato implementato in Simulink e verrà calibrato nelle 
fasi successive del progetto mediante dati provenienti da prove di volo realizzate con 
aeromodelli disponibili presso il dipartimento. 
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INTRODUZIONE 
 
La presente tesi si inquadra in un progetto più ampio dalla sezione Aerospaziale del 
Dipartimento di Ingegneria Civile ed Industriale dell’Università di Pisa che ha lo scopo di 
sviluppare un sistema SAA (Sense And Avoid) per velivoli di piccole dimensioni che 
consenta di  effettuare missioni in volo autonomo. Per poter sviluppare un sistema SAA è 
necessario avere a disposizione modelli di simulazione della dinamica dei velivoli di 
piccole dimensioni utilizzati nell’ambito del progetto. 
In questo lavoro è stato sviluppato un modello matematico in grado di simulare in dettaglio 
la dinamica di un velivolo ad ala rotante  ed è stata studiata la dinamica dei rotori principali 
degli elicotteri [4],[5], che è risultata di fondamentale importanza nella dinamica di corpo 
rigido dell’elicottero. Inoltre in accordo con la metodologia illustrata in [6] sono stati 
sviluppati i modelli matematici della fusoliera, del rotore e delle superfici di coda. 
Un’ altra attività svolta nell’ambito di questa tesi ha riguardato lo studio della cinematica 
del rotore principale che influisce sulla dinamica del rotore stesso e dell’intero elicottero . 
È stato costruito un modello CAD del cinematismo dell’elicottero presente nel 
Dipartimento che è servito per poter correlare i comandi del pilota dati tramite il  
radiocomando, con l’angolo d’assetto delle pale. 
Tutti i modelli sviluppati sono stati implementati in un modello Simulink che verrà 
calibrato sulla base di risultati di prove di volo condotte nel proseguimento del progetto, e 
successivamente utilizzato per lo studio dei controlli utili a garantire la stabilità e la guida 
dell’elicottero.  
 
 
1 Remotely Piloted Air System 
1.1 Introduzione 
 
Mediante l’acronimo RPAS (Remotely Piloted Air System) si indicano tutti quei sistemi in 
grado di volare caratterizzati dall’assenza del pilota umano a bordo e, quindi, controllabili 
tramite stazioni fisse o mobili al suolo. Il pilotaggio remoto può essere sia assistito e, di 
conseguenza, semplificato tramite sistemi di bordo che aumentano la stabilità del velivolo, 
sia completamente realizzato tramite opportuni sistemi di controllo che consentono la 
totale esclusione anche del pilota a terra. Quindi per i primi si parla di volo assistito, 
mentre per i secondi si parla di volo autonomo. Una sigla che si avvicina  al concetto di 
RPAS è UAV (Ummaned Aerial Vehicle) che, a differenza della prima, indica il solo 
componente in volo e non anche il sistema completo di stazioni al suolo e controlli. 
Lo sviluppo di questi sistemi è in continua crescita poiché sono utilizzabili in vari campi 
sia civili che militari. Ovviamente tali sistemi presentano notevoli vantaggi, quali ingombri 
ridotti in fusoliera (non è richiesto uno spazio adeguato per il pilota), strumentazione di 
bordo ridotta, pesi minimi ed inoltre la capacità di atterrare e decollare in piccoli spazi, 
soprattutto se si utilizzano i RUAV( Rotary Ummaned Aerial Vehicle). Un ulteriore 
importante vantaggio di questi velivoli è l’agilità, soprattutto per quelli molto piccoli in 
grado di poter effettuare manovre non sempre possibili con piloti a bordo. 
 
1.2 Classificazione  
 
La classificazione di tali velivoli può essere fatta sulla base di diverse proprietà degli 
stessi. Infatti, si possono classificare in base: al peso, al tipo di missione, all’autonomia 
chilometrica o oraria, alla massima altitudine raggiunta, al carico alare e al tipo di motore. 
Si riportano di seguito le tabelle con le principali classificazioni degli UAV. 
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 Tipologia UAV Quota operativa(ft) Autonomia(h) Range(km) 
Endurance Hale >45000 >24 >200 
Male >15000 e <45000 >24 >200 
tattici TUAV <15000 >5 e <10 >50 e <200 
Mini UAV <1500 0 10 
Micro UAV <500 1-2 5-10 
Tabella 1.1 Classificazione in base all’autonomia oraria,chilometrica e di massima altitudine 
 
Tipologia UAV PESO (kg) 
Super Heavy >2000 
Heavy 200-2000 
Medium 50-200 
Light 5-50 
Micro <5 
Tabella 1.2 Classificazione in base al peso 
 
Le piattaforme più grandi sono utilizzate in missioni di sorveglianza e ricognizione ad alta 
quota e, solitamente, montano sistemi più sofisticati proprio per far sì che la missione sia 
svolta con la massima sicurezza e precisione. 
 
Figura 1.1 Hale UAV 
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Gli UAV di piccole dimensioni sono i cosiddetti “tattici” che solitamente sono a breve 
raggio, concepiti per volare a basse quote e sono molto efficienti. Lo svantaggio di questi 
piccoli UAV è che non possono operare in qualsiasi condizione meteorologica e soprattutto 
richiedono condizioni favorevoli per il decollo e l’atterraggio. Ulteriore svantaggio 
consiste nel non avere spesso le piste per il decollo e l’atterraggio a distanze compatibili 
con il raggio d’azione del velivolo: per questo motivo essi richiedono di dispositivi per il 
lancio in grado di garantire il decollo nonché di attrezzature per il recupero in grado di 
garantire l’atterraggio.  
 
Figura 1.2 UAV tattici  
 
Della classificazione di UAV tattici e di piccolo peso fanno parte anche gli RUAV. Gli 
RUAV hanno il grosso vantaggio di far parte di quella categoria di velivoli capaci di 
atterrare e decollare verticalmente (Vertical Take-off and Landing). Questo notevole 
vantaggio consistente nel ridurre gli spazi per l’atterraggio e per il decollo è, però, 
compensato dall’architettura complessa per la loro realizzazione. Inoltre, tali velivoli 
presentano un importante vantaggio, quello del volo a punto fisso (Hovering), pur 
caratterizzati dallo svantaggio di avere autonomie orarie molto piccole. 
 
1.3 Sviluppi futuri 
 
Di recente pubblicazione è la normativa ENAC che fornisce i requisiti da soddisfare per 
impiegare le diverse categorie di RPAS e stabilisce la differenza tra quest’ultimi e gli 
aeromodelli. Infatti, essa stabilisce che gli aeromodelli sono dispositivi aerei a pilotaggio 
remoto, senza persone a bordo, impiegati esclusivamente per scopi ricreativi e sportivi, non 
dotati di equipaggiamenti che ne permettano un volo autonomo, e che volano sotto il 
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controllo visivo diretto e costante dell’aeromodellista, senza l’ausilio di aiuti visivi. Altre 
normative stabiliscono l’obbligatorietà del patentino di volo a tutti quei piloti che 
utilizzano gli UAV per scopi lavorativi e non ludici. 
Affinché questi velivoli, già utilizzati in molte operazioni in campo militare, possano 
essere utilizzati anche ampiamente in campo civile è però indispensabile che gli UAV non 
rechino danni a cose e/o persone con conseguente necessità di sviluppo di sistemi di 
controllo efficienti e soprattutto affidabili. L’obbiettivo finale sarà quello di permettere agli 
RPAS di volare in sicurezza autonomamente nello spazio aereo rispettando i limiti di 
separazione dal suolo e da altri aeromobili. Un ruolo importante per raggiungere questo 
traguardo è svolto  da un insieme di strumenti tecnologici che prendono il nome di SAA 
(Sense and Avoid) che consentono agli UAV di evitare ostacoli tramite opportuni sensori. 
Ulteriori ricerche sono svolte nell’ambito della propulsione, specie per quei velivoli 
alimentati tramite batterie, se si considera che rappresenta uno svantaggio per le categorie 
di basso peso quello di essere alimentati da batterie che difficilmente riescono a mantenere 
il velivolo in volo per lungo tempo.  
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2 L’ ELICOTTERO 
 
2.1 Principi di funzionamento 
 
L’elicottero appartiene alla categoria degli aeromobili nella quale sia la trazione per 
l’avanzamento sia quella per la sostentazione sono ottenute tramite uno o più rotori che 
hanno asse di rotazione verticale e che sono mossi da uno o più motori.  
Quando parliamo di velivoli ad ala rotante è più corretto parlare di spinta e non di 
portanza, perché effettivamente questi velivoli sono progettati in maniera tale da spingere 
il flusso lungo una direzione (perpendicolare al piano del rotore) e quindi generare una 
spinta.  
In linea del tutto generale, la spinta è generata dalla rotazione delle pale intorno ad un asse 
(detto mozzo) messo, a sua volta, in rotazione dal motore. L’insieme delle pale prende il 
nome di rotore principale. Le velocità di rotazione sono elevate e la lunghezza delle pale è 
tale da generare una velocità tangenziale idonea allo sviluppo della spinta. 
Un aspetto molto importante da considerare per i velivoli ad ala rotante è che molti di loro 
solitamente utilizzano un solo rotore principale che, come già detto, genera una coppia che 
porta in rotazione le pale e quindi per reazione la fusoliera tenderebbe a ruotare nel senso 
opposto. Per contrastare tale coppia, nella maggior parte dei casi, vengono utilizzati rotori 
di coda in grado di generare una forza che, moltiplicata per la distanza dal baricentro 
genera un momento capace di annullare la reazione. Un ruolo importante lo svolgono gli 
ingranaggi che collegano il rotore principale al rotore di coda alimentato dallo stesso 
motore del principale: infatti, la velocità angolare del rotore di coda è funzione della 
velocità angolare del rotore principale. Il principio enunciato è mostrato nella figura 
seguente. 
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 Figura 2.1 Forza in coda che contrasta il momento di reazione della fusoliera 
 
Altre soluzioni, utilizzate soprattutto per gli aeromodelli, sono i rotori controrotanti che 
possono essere sia coassiali che tandem.  
 
Figura 2.2 Tre soluzioni per contrastare il momento di reazione della coda 
 
Le pale, come già detto messe in rotazione dal rotore, sviluppano una forza verso l’alto e 
descrivono un piano importante per lo studio della dinamica dell’elicottero: il TPP (Tip 
Path Plane). Esso non è altro che il luogo dei punti descritto dal punto più estremo delle 
pale durante la rotazione, come mostra la Figura 2.3. Per capire come è possibile la 
traslazione dell’elicottero bisogna scomporre le forze aerodinamiche sviluppate dalle pale 
lungo il suddetto piano. Si indica con TD  la componente perpendicolare a tale piano e con 
HD la componente parallela allo stesso.  
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 Figura 2.3 TPP o disco attuatore e scomposizione delle forse aerodinamiche 
 
 
Per consentire il volo avanzato è, quindi, necessario inclinare il TPP, detto anche disco 
attuatore, in avanti generando così quella componente di forza idonea a creare un volo 
traslato. Ovviamente, per consentire il volo avanzato la spinta deve essere in grado di 
bilanciare sia la resistenza sia il peso. Per effettuare una traslazione verticale, invece, è 
importante aumentare (se si vuole salire) o diminuire (se si vuole scendere) la TD: tale 
comando viene affidato alle pale che, attraverso un aumento o una diminuzione dell’angolo 
di incidenza, agiscono sulla forza portante. Infine, per effettuare un volo laterale è 
necessario inclinare lateralmente il disco attuatore in maniera tale che, anche in questo 
caso, la spinta bilanci sia la resistenza sia il peso. Una sintesi di quanto appena detto è 
mostrata nella figura seguente, dove con “Thrust” (cioè la componente che consente 
l’avanzamento) indichiamo la componente che bilancia la resistenza, mentre con “Lift” la 
componete che bilancia il peso, entrambe componenti vettoriali della spinta TD. 
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 Figura 2.4 Moto dell'elicottero 
La figura precedente mostra, inoltre, la condizione più importante di volo propria 
dell’elicottero: l’hovering (o volo a punto fisso). In questo caso la spinta è sulla stessa 
direzione della resistenza e del peso e le forze sono completamente bilanciate in maniera 
tale da permettere la sostentazione del mezzo senza traslazione. 
Infine, sono propri dell’elicottero sia l’impennaggio di coda orizzontale sia quello 
verticale, entrambi con effetto stabilizzante: infatti, il primo stabilizza l’elicottero in 
beccheggio, mentre il secondo stabilizza l’elicottero in imbardata. 
 
2.2 Rotore principale 
 
Come dedotto dal paragrafo precedente, il ruolo principale per la sostentazione e il 
controllo dell’elicottero è svolto dal rotore principale. Nel corso degli anni esso ha subito 
molte evoluzioni dovute anche alla sua struttura abbastanza complessa, dovendo consentire 
alla pala tre rotazioni rilevanti per la dinamica del rotore stesso. 
La rotazione più importante della pala è detta “flapping” e, tramite un’apposita cerniera, 
permette alla pala di muoversi in un piano contenente la pala stessa e il mozzo. Quando la 
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pala è libera di “flappeggiare”, essa è soggetta ad un elevato momento di Coriolis nel piano 
di rotazione. Per eliminare questo momento si introduce una cerniera di ritardo o “lag”. 
Infine, esiste la rotazione intorno ad un’asse parallelo al piano della pala, che permette alla 
pala stessa di cambiare incidenza (cerniera di cambiamento di passo o di pitch). 
 
Figura 2.5 Rotazioni della pala. 
 
Il flapping è una rotazione fondamentale per la pala dell’elicottero. Per una maggiore 
comprensione è necessario introdurre il concetto di pala avanzante e pala retrocedente 
nonché quello di angolo di azimut (ψ). L’angolo di azimut è definito come l’angolo 
compreso tra l’asse longitudinale dell’elicottero (asse di simmetria) e l’asse longitudinale 
della pala. La Figura 2.6 mostra i principali le quattro posizioni fondamentali della pala e i 
rispettivi angoli ψ. 
 
Figura 2.6 Angolo di azimut 
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Definito l’angolo di azimut, si può adesso spiegare il concetto di pala avanzante e 
retrocedente. Supponendo, così come illustrato in Figura 2.6, una rotazione oraria delle 
pale, quella che occupa le posizioni comprese tra ψ=0 e ψ=180 è detta pala avanzante, 
mentre quella che occupa le posizioni comprese tra ψ=180 e ψ=360 è detta pala 
retrocedente. Nel momento in cui l’elicottero si trova in condizioni di volo avanzato, la 
velocità che investe la pala rappresenta la somma vettoriale della velocità periferica e della 
velocità di traslazione. Di conseguenza, le pale avanzanti avranno una velocità totale 
maggiore di quelle retrocedenti che, a volte, sono soggette anche a zone di flusso inverso 
molto pericolose per la manovrabilità del mezzo. 
 
Figura 2.7 Pale avanzanti e retrocedenti e zone di flusso inverso 
 
Nel caso in cui le pale non fossero libere di “flappeggiare”, la distribuzione di portanza 
lungo il disco sarebbe asimmetrica creando, di conseguenza, una coppia di rotazione 
intorno all’asse di rollio. Tale situazione è il risultato di una portanza maggiore delle pale 
avanzanti rispetto a quella inferiore delle pale retrocedenti. Invece, grazie all’azione della 
cerniera di flapping le pale sono libere di oscillare lungo l’asse di “flappeggio” e di 
bilanciare le forze di portanza evitando, in tal modo, la coppia di rollio. 
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 Figura 2.8 Distribuzione di portanza senza e con cerniere di flapping 
 
Negli elicotteri di grande scala è fondamentale un ulteriore angolo, l’angolo di coning, che 
è dovuto proprio alla cerniera di flappeggio: infatti, le pale soggette all’azione portante 
tenderebbero a chiudersi su se stesse lungo l’asse del mozzo, ma l’azione inerziale a cui le 
pale stesse sono sottoposte bloccano tale chiusura generando un angolo tra il TPP e l’asse 
della pala. L’angolo di coning indicato con a0 è visibile nella Figura 2.3. 
 
2.3 Tipologie di rotore 
 
La scelta del tipo di rotore rappresenta uno dei passaggi fondamentali per la progettazione 
dell’elicottero. Infatti, come già detto precedentemente, esso, insieme al rotore di coda 
deve fornire le forze per il controllo e la movimentazione dell’elicottero in tutte le possibili 
condizioni di volo. Una volta scelto il rotore la difficoltà sta, inoltre, nello schematizzarlo e 
capire come esso sviluppa le forze necessarie alla sostentazione. E’ importante sottolineare 
che ad un comando del pilota, il rotore genera determinate forze che avviano una 
particolare dinamica dello stesso facendo sì che le forze e i momenti generati non siano 
istantanei. Inoltre, a differenza di un velivolo a punto fisso, l’elicottero deve risultare 
stabile in diverse situazioni di volo (hovering e volo traslato). Infine, le forze sviluppate dal 
rotore agiscono anche sulla fusoliera che, a sua volta, genera ulteriori forze che andandosi 
ad accoppiare a quelle precedenti, impongono uno studio accurato per capire come gli 
input del pilota agiscono anche sulla fusoliera. 
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Ovviamente, nel corso degli anni i rotori hanno subìto notevoli cambiamenti e, ancora 
oggi, si utilizzano diversi modelli anche in base alle missioni che il mezzo deve svolgere. 
In tutti i casi, comunque, lo studio del rotore è concentrato soprattutto sul collegamento tra 
mozzo e pala, punto cardine della progettazione essendo la zona di maggiore sollecitazione 
della struttura. [3] 
 
2.3.1 Rotore rigido 
 
E’ il primo prototipo di rotore, ormai quasi non più utilizzato, il quale non presenta né 
cerniere di ritardo né cerniere di flappeggio, ma solo la cerniera per la variazione del passo. 
Esso, oltre ad avere notevoli problemi strutturali, presentava anche notevoli problemi di 
stabilità perché mancando le cerniere di flapping, non riusciva ad equilibrare l’asimmetria 
di portanza in fase di volo avanzato. 
 
2.3.2 Rotore ad altalena (see-saw or teetering rotor) 
 
In questo tipo di rotore, che utilizza solo due pale, il flappeggio è consentito tramite una 
cerniera posta in corrispondenza dell’albero di rotazione (teeter-hinge). In questo caso 
l’angolo β delle pale è uguale in modulo ma di verso opposto, infatti, proprio grazie a 
questa cerniera una pala flappeggia verso l’alto ed una verso il basso. Inoltre, ogni singola 
pala può ruotare attorno all’asse di variazione di passo. La posizione di equilibrio del disco 
rotore rispetto all’albero di rotazione è funzione del piatto oscillante o “swashplate” (che 
verrà spiegato in seguito). Nella Figura 2.9 si riporta un esempio di questo tipo di rotore.  
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 Figura 2.9 Teetering rotor 
 
Questa configurazione, risultando semplice dal punto di vista costruttivo, solitamente è 
prevista per elicotteri bipala e spesso presenta un pre-cono. Non avendo cerniere di 
flappeggio per ridurre gli sforzi nel piano di rotazione, si impone un diverso orientamento 
delle pale nonchè del vettore velocità che elimina il contributo dell’effetto di Coriolis. 
 
Figura 2.10 Angolo di coning imposto per eliminare l’effetto di Coriolis 
 
2.3.3 Rotore articolato 
 
E’ uno dei rotori più utilizzati caratterizzato da vere e proprie cerniere di flappeggio, di 
ritardo e di cambiamento del passo. Sotto questa configurazione la pala ha, ovviamente, 
maggiore libertà di movimento e, di conseguenza, anche i carichi che trasferisce al mozzo 
sono notevolmente inferiori. Lo svantaggio è rappresentato dal fatto di essere un pezzo 
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molto complesso, costituito da un elevato numero di parti che vanno ad aumentare il peso e 
la complessità di realizzazione dello stesso. Un esempio di questo tipo di rotore è mostrato 
nella figura sottostante. 
 
Figura 2.11 Rotore articolato 
 
2.3.4 Rotore hingeless 
 
Effettivamente è il “nuovo rotore rigido” perché non presenta nessun tipo di cerniera, pur 
non essendo paragonabile ai vecchi rotori. Dunque, in questo tipo di rotore, non sono 
presenti delle vere e proprie cerniere meccaniche poichè le rotazioni della pala sono 
possibili grazie ad elementi strutturali deformabili. Tali elementi solitamente sono di tipo 
elastomerico. 
In questo caso tra il mozzo e la pala si introduce un “cuscinetto” elastomerico costituito da 
una combinazione di strati di materiale elastomerico e metallico impacchettati tra loro. Il 
sistema, poi, è completato da un elemento strutturale che sostiene i carichi agenti sulla pala 
dovuti alla forza centrifuga.  
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Il grosso vantaggio di tali rotori è quello di avere una grande libertà di movimento della 
pala, proprio come quelli articolati, ma, a differenza di quest’ultimi, presentano una 
costruzione molto più semplice, non richiedendo lubrificazione o pesanti attività di 
manutenzione. 
 
 
Figura 2.12 Esempio di un rotore hingeless 
 
2.3.5 Rotore bearingless 
 
Figura 2.13 Rotore bearingless 
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 E’ uno degli ultimi progetti di rotore. Il ruolo fondamentale è costituito dal Flexelement al 
quale si collega la pala. Mediante la deformazione di questo elemento si assicurano i 
movimenti di flappeggio, ritardo e passo. La Flexelement è avvolta da un elemento rigido 
in torsione (controll cuff) che ha il compito di trasmettere la variazione del passo delle pale 
tramite un elemento di materiale elastomerico. 
Questo tipo di rotore presenta notevoli vantaggi, quali: peso ridotto; semplicità del progetto 
dal punto di vista aerodinamico e quindi riduzione dei consumi a parità di prestazione; 
movimenti di controllo al rotore maggiori. D’altra parte, questo tipo di rotore presenta 
anche degli svantaggi. Il più importante è quello della posizione del punto di cerniera 
attorno al quale la pala effettua i movimenti di flappeggio e di ritardo: infatti, tale punto di 
rotazione non è ben definito potendo, conseguentemente, generare degli accoppiamenti tra 
i tre moti e causare instabilità. 
 
2.4 Rotori per RUAV 
 
Tutti i tipi di rotori di cui si è parlato precedentemente sono principalmente rotori per 
elicotteri in grande scala. Per i RUAV, invece, solitamente elicotteri di piccola scala, 
esistono alcune piccole differenze. Solitamente il rotore è bipala e presenta due 
configurazioni principali: rotore rigido con elementi elastici, o rotore ad altalena a tre 
cerniere. Nel primo caso non ci sono cerniere meccaniche, ma il moto di flappeggio è 
consentito collegando l’estremità della pala ad un anello elastomerico appositamente 
inserito in una cavità cilindrica (a sinistra nella Figura 2.14),o addirittura il flappeggio è 
fornito dalla sola flessione della pala. Nel secondo caso, invece, si montano sia delle 
cerniere di flappeggio sia di teetering insieme ad elementi elastici che hanno una doppia 
funzione: la prima è una funzione elastica che permette di trasformare il moto di 
flappeggio in un momento sul mozzo, la seconda è una funzione smorzante del moto di 
flappeggio che influenza sia la fase che la risposta in frequenza.[5]  
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 Figura 2.14 Esempi di rotori per elicotteri di piccola scala 
 
Oltre ad una diversa tipologia i rotori di piccola scala presentano anche cinematismi 
particolari. Ruolo fondamentale di questo cinematismo è svolto dalla barra stabilizzatrice 
che presentano tutti i modelli in piccola scala e, talvolta, anche alcuni modelli in grande 
scala. Essa ha il compito di opporsi al disturbo che ha perturbato l’equilibro del rotore e 
quindi rendere più controllabile l’elicottero. 
Si configurano due tipi diversi di barra stabilizzatrice: 
• Bell: è detta anche “barra stabilizzatrice inerziale”, è costituita semplicemente da 
un’asta avente due pesi all’estremità ed è montata perpendicolarmente alle pale del 
rotore principale. Se delle perturbazioni cambiano il piano di rotazione del rotore, 
la barra Bell tende ad opporsi a questo cambiamento attraverso questi contrappesi 
posti all’estremità della pala. Lo svantaggio di questo sistema è che se la 
perturbazione persiste, la barra tende prima ad seguire la rotazione del mozzo e poi 
quella del rotore principale, vanificando così l’effetto stabilizzante. 
• Bell-Hiller: presenta all’estremità dell’asta, detta “flybar (barra stabilizzatrice 
aerodinamica)”, dei veri e propri profili detti “paddle”. In questo caso, invece, in 
presenza di una perturbazione, il pitch dei paddle cambia comportando la 
possibilità di far ruotare la flybar in un piano differente da quello del rotore 
principale. Tramite collegamenti meccanici, ciò modifica il pitch delle pale, 
portando il rotore principale a seguire il piano della flybar. Dunque, in tale ipotesi, i 
collegamenti meccanici permettono alla flybar di modificare anche il passo delle 
pale del rotore principale. A differenza della barra inerziale, essa anche a causa 
della velocità angolare sviluppa sui paddle una forza portante che cambia ad ogni 
valore di ψ l’inclinazione delle pale. 
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 Figura 2.15 Esempi di barra stabilizzatrice: Bell a sinistra, Bell-Hiller a destra 
 
In definitiva la barra stabilizzatrice cambia il passo delle pale o tramite un effetto 
giroscopico ( nel primo caso), o tramite un momento aerodinamico (secondo caso). 
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3 DINAMICA DI FLAPPEGGIO 
 
3.1  Introduzione 
 
In questo capitolo viene studiata la dinamica di flappeggio che, come si vedrà in seguito, 
sarà importante per determinare l’accoppiamento tra rotore e fusoliera. La dinamica di 
flappeggio, quindi, è importante per approfondire lo studio della stabilità e dell’agilità 
dell’elicottero durante le sue operazioni. Come si vedrà in seguito, essa è influenzata dalla 
caratteristiche del rotore (sia geometriche che aerodinamiche) ed è utile per capire come il 
TPP si orienta durante il moto. 
Nei paragrafi successivi si ricaverà l’equazione del moto di flappeggio dipendente da 
quattro parametri fondamentali che saranno descritti in seguito: rigidezza della cerniera di 
flappeggio, effetto dell’offset della cerniera di flappeggio dal mozzo, numero di Lock e 
coefficiente di accoppiamento K1. 
Per sviluppare l’espressione analitica di questo moto sono state fatte numerose assunzioni 
che permetto di utilizzare delle equazioni relativamente semplici. Tali assunzioni sono: 
• Le pale del rotore sono considerate un corpo rigido, infinitamente rigide alla 
torsione e con uno svergolamento lineare; 
• Gli angoli di flappeggio sono considerati molto piccoli e, di conseguenza, per il 
calcolo del momento aerodinamico è possibile utilizzare la Teoria della Pala; 
• Gli effetti del moto dell’elicottero sul flappeggio delle pale è stato limitato 
considerando importanti solo ?̇?, ?̇?,p e q; 
• Non sono stati considerati zone di flusso inverso, effetti di compressibilità ed effetti 
di stallo; 
• L’inflow viene assunto uniforme, indipendentemente dalla distanza dal mozzo; 
• Non sono state considerate le perdite di portanza che si verificano all’estremità 
della pala. 
Per far sì che queste considerazioni siano considerate valide, le equazioni che si ricavano 
valgono per condizioni di volo ristrette: infatti, il parametro che caratterizza la velocità di 
volo non deve essere superiore a 0.3 . 
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3.2 Moto di flappeggio ad un grado di libertà 
 
Si consideri la seconda equazione cardinale: 
𝑑ℎ�⃗
𝑑𝑡
= 𝑀��⃗ − 𝑚𝑂𝐺 × 𝑎𝑂����⃗   (3.1)  
 
dove con O si indica l’origine del sistema di riferimento, con G il baricentro del corpo, con 
m la massa del corpo, con M il momento delle forze applicate sul corpo, con a 
l’accelerazione e con h il momento della quantità di moto. 
Si applichi questa equazione ad un sistema di riferimento solidale al corpo in modo tale 
che le proprietà inerziali rimangano costanti nel tempo. Otteniamo così: 
𝜕ℎ�⃗
𝜕𝑡
+ 𝜔�⃗ × ℎ�⃗ = 𝑀��⃗ − 𝑚𝑂𝐺 × 𝑎𝑂����⃗   (3.2)  
 
dove con 𝜔 si è indicato la velocità angolare del corpo. Se si fa riferimento ad un sistema 
di assi principali d’inerzia il momento della quantità di moto viene espresso così: 
ℎ�⃗ = 𝐼𝑥𝜔𝑥 𝚤 + 𝐼𝑦𝜔𝑦 𝚥 + 𝐼𝑧𝜔𝑧 𝑘�⃗  (3.3)  
dove 𝐼𝑥, 𝐼𝑦, 𝐼𝑧 sono i momenti d’inerzia, mentre i,j e k sono i versori della terna solidale al corpo. 
Noto il momento delle quantità di moto e esprimendo OG=( 𝑋𝑔; 𝑌𝑔; 𝑍𝑔) si ottiene la 3.2 in forma 
scalare 
�
𝐼𝑥𝜔?̇? + �𝐼𝑧 − 𝐼𝑦�𝜔𝑦𝜔𝑧 = 𝑀𝑥 −𝑚�𝑌𝑔𝑎𝑂𝑧 − 𝑍𝑔𝑎𝑂𝑦�
𝐼𝑦𝜔?̇? + (𝐼𝑥 − 𝐼𝑧)𝜔𝑥𝜔𝑧 = 𝑀𝑦 −𝑚�𝑍𝑔𝑎𝑂𝑥 − 𝑋𝑔𝑎𝑂𝑧�
𝐼𝑧𝜔?̇? + �𝐼𝑦 − 𝐼𝑥�𝜔𝑦𝜔𝑥 = 𝑀𝑧 −𝑚�𝑋𝑔𝑎𝑂𝑦 − 𝑌𝑔𝑎𝑂𝑥� 
 
(3.4)  
Partendo da queste equazioni ed esprimendo i valori di 𝜔 e 𝑎𝑂 è possibile ricavare le 
equazioni del moto.  
Si indichi con i,j, k i versori del sistema solidale alla pala, mentre con ex,ey,ez i versori del sistema 
di riferimento del mozzo e si prenda come riferimento la Figura 3.1 
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 Figura 3.1 Sistemi di riferimento 
 
Il sistema di riferimento del mozzo ruota con velocità Ω e quindi si possono esprimere la 
velocità angolare e l’accelerazione del sistema di riferimento pala, come segue 
𝜔 = Ω sin𝛽 𝚤 − ?̇?𝚥 + Ω cos𝛽 𝑘�⃗  (3.5)  
𝑎𝑂 = −Ω2𝑒𝑅 cos𝛽 𝚤 + Ω2𝑒𝑅 sin𝛽 𝑘�⃗  (3.6)  
Dove, come si nota dalla Figura 3.1, l’angolo 𝛽 è l’angolo di flappeggio ed e è 
l’eccentricità, cioè la distanza tra cerniera di flappeggio e l’asse di rotazione del mozzo. Si 
sostituiscono rispettivamente le 3.5 e 3.6 nelle 3.4 e, come da figura, si imposta il vettore 
𝑂𝐺 = �𝑥𝑔𝑅; 0; 0� (il baricentro della pala si trova solamente sull’asse X). 
�−
𝐼𝑥Ω?̇? cos𝛽 − �𝐼𝑧 − 𝐼𝑦�Ω?̇? cos𝛽 = 𝑀𝑥
𝐼𝑦?̈? + (𝐼𝑥 − 𝐼𝑧)Ω2 sin𝛽 cos𝛽 = 𝑀𝑦 + 𝑚Ω2𝑒𝑅2𝑥𝑔 sin𝛽
−𝐼𝑧Ω?̇? sin𝛽 − �𝐼𝑦 − 𝐼𝑥�Ω?̇? sin𝛽 = 𝑀𝑧  
 
(3.7)  
Supponendo trascurabile lo spessore della pala, si ha che 𝐼𝑧 = 𝐼𝑥 + 𝐼𝑦 e di conseguenza le 
3.7 diventano 
�
0 = 𝑀𝑥
𝐼𝑦?̈? + �𝐼𝑦 cos𝛽 + 𝑚𝑒𝑅2𝑥𝑔�Ω2 sin𝛽 = −𝑀𝑦
−2𝐼𝑧Ω?̇? sin𝛽 = 𝑀𝑧  
 
(3.8)  
21 
 
La prima e la terza equazione della 3.8 forniscono i momenti esterni necessari affinchè il 
moto di flappeggio non dia luogo a rotazioni della pala lungo l’asse i e l’asse k. La seconda 
equazione, invece, è quella che rappresenta il moto di flappeggio, dove il primo termine 
rappresenta il momento dovuto alle forze inerziali, il secondo è il momento delle forze 
centrifughe, mentre 𝑀𝑦 è il momento delle forze aerodinamiche. La seconda delle 3.8 può 
essere semplificata come segue  
𝐼𝑦�?̈? + 𝛽Ω2� + 𝑘𝛽𝛽 = −𝑀𝑦 (3.9)  
 
Avendo imposto 𝑘𝛽 = 𝑚𝑒𝑅2𝑥𝑔Ω2 e piccoli angoli 𝛽. Ultima ed interessante 
semplificazione è quella di esprimere la variazione di 𝛽 non rispetto al tempo ma rispetto 
all’angolo ψ. Poiché 𝜓 = Ω𝑡 allora la 3.9 diventa 
𝑑2𝛽
𝑑𝜓2
+ �1 + 𝑘𝛽
𝐼𝑦Ω2
�𝛽 = −𝑀𝑦
𝐼𝑦Ω2
 
(3.10)  
 
Come si può notare, il coefficiente che moltiplica 𝛽 è il quadrato della frequenza naturale 
di flappeggio (relativa ad un rotore con velocità angolare Ω). Per i casi in cui 𝑘𝛽 = 0 
(teetering rotor) la frequenza naturale di flappeggio è uguale alla velocità angolare: questo vuol dire 
che, essendo il sistema un sistema di secondo ordine, le forze aerodinamiche che vengono prodotte 
da una variazione di passo ciclico, ecciteranno il rotore ad una frequenza pari alla velocità di 
rotazione. Inoltre ad un comando di passo ciclico il moto di flappeggio sarà sfasato di 90°. In 
presenza di 𝑘𝛽 la frequenza naturale sarà leggermente maggiore rispetto alla velocità angolare e di 
conseguenza lo sfasamento tra il moto di flappeggio e il comando ciclico sarà minore di 90°. 
 
3.3 Calcolo del momento aerodinamico 
 
Si riporta a [4] la trattazione completa per il calcolo del momento aerodinamico, mentre in 
questo paragrafo si spiegano i passaggi fondamentali. Per il calcolo del momento è 
necessario conoscere la forza aerodinamica sviluppata dalla pala e quindi applicare  
𝑀𝑦 = �  𝑑𝐹𝑎𝑟′𝑅−𝑒
0
 
(3.11)  
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 Figura 3.2 Angoli, forze e velocità agenti sul profilo di una pala 
 
𝑑𝐹𝑎 = 𝜌2 (Ω𝑅)2𝐶𝑙𝛼𝑐[𝑈𝑇2𝜃 + 𝑈𝑇𝑈𝑃]𝑑𝑟′ (3.12)  
 
Dove si è indicato con: 
• 𝜌 la densità; 
• 𝐶𝑙𝛼 pendenza della curva di portanza del profili; 
• 𝑐 la corda del profili; 
• 𝑈𝑇𝑒 𝑈𝑃 le componenti di velocità; 
• 𝜃 angolo di pitch della pala; 
• 𝑟′ coordinata radiale dell’elemento pala misurata dalla cerniera di flappeggio. 
L’angolo di pitch 𝜃 è un angolo fondamentale perché esprime l’effettiva rotazione della 
pala ed è somma di vari componenti. Infatti  
𝜃 = 𝜃0−𝐴1 cos𝜓 − 𝐵1 sin𝜓 + 𝑥𝜃𝑡 − 𝐾1 𝛽 (3.13)  
dove 𝜃0 è il passo collettivo, A1 e B1 sono, rispettivamente, gli angoli di passo ciclico 
laterale (positivo per inclinazioni del disco in direzione 𝜓 = 90°) e longitudinale (positivo 
se in disco si inclina in avanti), x la coordinata generica della pala, mentre 𝜃𝑡 lo 
svergolamento della pala e 𝐾1 (= tan𝛿3) un termine di accoppiamento che tiene in considerazione 
il fatto che l’asse di flappeggio non è p erpendicolare all’asse longitudinale della pala. 
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 Figura 3.3 Angolo 𝜹𝟑 
 
Calcolate le componenti di velocità non resta che risolvere l’integrale mettendosi nella 
condizione più complessa, ossia quella di volo avanzato. Per semplificare le equazioni si 
introducono due parametri importanti  
 
𝜇 = 𝑉 cos𝛼
Ω𝑅
  coefficiente di avanzamento 
 
(3.14)  
𝜆𝜆 = 𝑉 sin𝛼−𝑣𝑖
Ω𝑅
  parametro di inflow (3.15)  
 
dove con vi si è indicata la velocità indotta, con V la velocità di avanzamento e con α 
l’angolo d’attacco, somma algebrica tra ϑ e φ. Risolvendo l’integrale, trascurando i termini 
di ordine superiore al secondo del rapporto 𝑒 𝑅⁄ , otteniamo l’equazione del moto di 
flappeggio. In questa equazione si è considerato anche un angolo di imbardata del rotore 
pari a βw 
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sin𝛽𝑤 − 𝑞Ω cos𝛽𝑤� sin 2𝜓�  
 
(3.16)  
 
 dove si è indicato con: 
• u,v,w le componenti della velocità ; 
• p,q,r le componenti della velocità angolare; 
• 𝛾 = 𝜌𝑎𝑐𝑅4
𝐼𝑦
 è il numero di Lock, numero fondamentale perché esprime il rapporto tra 
la forze aerodinamiche e quelle inerziali; 
• 𝜀 = 𝑒
𝑅
; 
• 𝜓′ angolo di azimut misurato rispetto ad un sistema assi corpo; 
L’equazione 3.16 rappresenta l’equazione del moto di flappeggio per un rotore articolato, 
ma è comunque da essa che derivano tutte le altre, mediante notevoli semplificazioni. 
Passando da un sistema rotazionale ad un sistema non rotazionale si ottiene l’espressione 
che identifica la dinamica di flappeggio[4] 
?̈? + 𝐷?̇? + 𝐾𝛽 = 𝑓 (3.17)  
nella quale D,K e 𝑓 sono delle matrici (visibili in appendice).  
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3.4 Dinamica del TPP 
 
Procedure di approssimazione dell’equazione di flappeggio, permettono di descrivere β 
come un’equazione armonica del primo ordine, formata da coefficienti periodici, come 
mostrato nella 3.18 
𝛽 = 𝛽0−𝛽1𝑐 cos𝜓 − 𝛽1𝑠 sin𝜓 (3.18)  
Il significato di questi valori è rappresentato nella figura seguente, dove si può notare come 
il termine 𝛽0 rappresenta l’angolo di coning mentre 𝛽1𝑐 e 𝛽1𝑠 rappresentano l’inclinazione 
del TPP, rispettivamente in direzione longitudinale e laterale. Per semplicità scriveremo 
che 𝛽0 = 𝑎0, 𝛽1𝑐 = 𝑎 e 𝛽1𝑠 = 𝑏  
 
Figura 3.4 Significato dei coefficienti di flappeggio 
 
Sostituendo la 3.18 nella 3.17, uguagliando i termini costanti, i termini in sin𝜓 e i termini 
in cos𝜓 si ottiene l’equazione della dinamica del TPP. 
?̈? + 𝐷�?̇? + 𝐾�𝑎 = 𝑓 (3.19)  
𝐷� ,𝐾� ,𝑓� sono rispettivamente dette matrice di smorzamento, matrice elastica e matrice forzante del 
sistema, mentre 𝑎 è un vettore 𝑎 = [𝑎0,𝑎, 𝑏]𝑇.( 𝐷� ,𝐾� ,𝑓�   visibili in appendice) 
La 3.19 descrive una dinamica del secondo ordine, che caratterizza tutti i rotori analizzati come 
corpi rigidi. 
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3.4.1  Modi della dinamica del TPP 
 
Analizzando la dinamica del TPP si nota come essa sia caratterizzata da tre modi 
oscillatori: coning, advancing e regressing. Il primo modo è caratterizzato da 
un’oscillazione della pala rispetto alla cerniera di flappeggio sintomatico del fatto che c’è 
un cambio di 𝛽0, solitamente dovuto ad un cambio di carico sulla pala. L’advancing invece 
rappresenta un tipo di nutazione, cioè un’oscillazione dell’asse del cono del rotore. 
Generalmente la nutazione è accompagnata da un modo di precessione che, in questo caso, 
è rappresentato dal modo di regressing. Gli ultimi due modi sono dovuti alla presenza della 
velocità angolare, infatti la loro frequenza naturale è dell’ordine del doppio della velocità 
angolare per l’advancing e della metà per il regressing. 
Questi tre modi sono determinati per capire il fenomeno di accoppiamento tra il rotore e la 
fusoliera. In definitiva, si può dire che il coning e l’advancing sono modi molto veloci e 
quindi non implicano nessun accoppiamento con i modi della fusoliera, mentre il 
regressing ha una frequenza naturale che tende ad accoppiarsi con la fusoliera ed è l’unico 
modo di accoppiamento.[5] 
 
3.4.2 Dinamica del primo ordine 
 
Noti i modi, è possibile semplificare l’equazione della dinamica considerando solo il 
campo delle basse frequenze. Per semplificare le equazioni consideriamo le seguenti 
ipotesi: 
• Rotore rigido: 𝑎0 è una costante perché identifica l’angolo di pre-cono, di 
conseguenza 𝑎0 è fisso. Nel nostro caso lo consideriamo uguale a 0 (come 
effettivamente è nel caso di elicotteri di piccola scala); 
• K1=0, angolo 𝛿3 nullo; 
• 𝜃𝑡 = 0 , svergolamento della pala nullo; 
• 𝛽𝑤 = 0, angolo di imbardata nullo; 
• 0 < 𝜇 > 0.3 , di conseguenza si trascurano i termini di 𝜇 superiori al primo; 
Sotto queste opportune ipotesi le matrici descritte precedentemente diventano 
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�; 
(3.20)  
Ora sotto le ipotesi di eliminare le dinamiche di alta frequenze, si eliminano i termini 
?̈?, ?̈?, ?̇? 𝑒 ?̇?. Risolvendo ora la 3.19 sostituendo le 3.20 otteniamo le seguenti equazioni 
⎩
⎪
⎨
⎪
⎧ 𝜏𝑚?̇? = −𝑏 − ?̇?Ω − 8𝑘𝛽𝐼𝑦𝛾Ω2 𝑎 − 𝜏𝑚𝑝 − 𝑞Ω + 𝐴1
𝜏𝑚?̇? = −𝑎 − ?̇?Ω + 8𝑘𝛽𝐼𝑦𝛾Ω2 𝑏 − 𝜏𝑚𝑞 + 𝑝Ω + 2𝜇 �43𝜃0 + 𝜆𝜆� − 𝐵1 
 
 
 
(3.21)  
dove si è indicato con 𝜏𝑚 la costante di tempo caratteristica del rotore pari a 
16
𝛾Ω
 che è un 
parametro chiave per la dinamica del TPP. Il termine −𝜏𝑚𝑝 (−𝜏𝑚𝑞) rappresenta la 
quantità di flappeggio laterale (longitudinale) prodotta dalla velocità angolare p(q) 
dell’elicottero e corrisponde ad un importante fattore di smorzamento. Invece, i termini − 𝑞
Ω
 
,+ 𝑝
Ω
 rappresentano il cambiamento dell’angolo di flappeggio causato dal cambiamento 
dell’angolo di incidenza della pala prodotto da p e q. Questo è un termine di 
accoppiamento della dinamica longitudinale e laterale. I termini di accoppiamento − ?̇?
Ω
, − ?̇?
Ω
 
sono invece trascurabili. Un altro termine di accoppiamento fondamentale è 
8𝑘𝛽
𝐼𝑦𝛾Ω2
 causato 
dalla rigidezza della cerniera e dall’offset. Esso è direttamente collegato alla frequenza 
naturale ed influenza anche la fase della risposta in flappeggio. 
 
3.5 Modello esteso ad elicotteri di piccola scala 
 
Gli elicotteri di piccole dimensioni, come già accennato precedentemente, sono 
caratterizzati anche da una barra stabilizzatrice e da un sistema di controllo in imbardata. 
Tali sistemi sono importanti e hanno effetti primari nella risposta dinamica del velivolo. 
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Studiando la risposta in frequenza di rollio e di beccheggio [5] ad un comando di ciclico 
laterale o ciclico longitudinale, si nota come questa sia una risposta leggermente smorzata 
del secondo ordine. Il fatto che la risposta sia del secondo ordine è dovuto 
all’accoppiamento tra il moto longitudinale e il moto laterale della pala durante il 
flappeggio, mentre il leggero smorzamento è provocato dalla barra stabilizzatrice. 
Esplicitare il modello della barra stabilizzatrice, può dare informazioni importanti per 
quanto riguarda la dinamica dell’elicottero, quali l’effetto sugli ingranaggi del Bell, 
rilevanti per la stabilità del velivolo. 
 
3.5.1 Equazioni del moto della barra stabilizzatrice 
 
La barra stabilizzatrice aerodinamica (quella esaminata) può essere vista come un secondo 
rotore. I paddle montati all’estremità dell’asta e collegati al mozzo con elementi meccanici 
ricevono i comandi in maniera simile alle pale principali ma, a differenza di quest’ultime, 
esse non ricevono comandi di collettivo e non hanno angolo di coning, non essendo la loro 
funzione quella di produrre spinta. Anche i paddle, tramite il cinematismo Bell-Hiller, 
possono flappeggiare e, quindi, l’equazione si può scrivere come 
𝛽𝑠𝑡𝑎𝑏 = 𝑑 cos𝜓 − 𝑐 sin𝜓 (3.22)  
Le equazioni della dinamica sono le stesse elencate precedentemente, con la differenza che 
scompare il termine 𝑘𝛽 e il numero di Lock è significativamente più piccolo: di 
conseguenza, il tempo caratteristico è più alto per la dinamica della barra stabilizzatrice. 
Inoltre, i termini di accoppiamento dovuti al rollio e al beccheggio sono trascurabili con 
conseguente riduzione di tale effetto. Le equazioni diventano 
  
�𝜏𝑠?̇? = −𝑑 − 𝜏𝑠𝑝 + 𝐷1
𝜏𝑠?̇? = −𝑐 − 𝜏𝑠𝑞 + 𝐶1  
 
(3.23)  
Così come A1 e B1, D1 e C1 rappresentano il passo ciclico laterale e longitudinale dei 
paddle. Ovviamente questi angoli sono direttamente collegati al comando di input imposto 
dal pilota. Infatti si possono schematizzare come: 
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𝐴1 = 𝐵𝑙𝑎𝑡𝛿𝑙𝑎𝑡  
 
(3.24)  
𝐵1 = 𝐴𝑙𝑜𝑛𝛿𝑙𝑜𝑛 
𝐷1 = 𝐷𝑙𝑎𝑡𝛿𝑙𝑎𝑡 
𝐶1 = 𝐶𝑙𝑜𝑛𝛿𝑙𝑜𝑛 
dove con 𝛿𝑙𝑎𝑡 , 𝛿𝑙𝑜𝑛 si indicano gli input di comando, mentre 𝐵𝑙𝑎𝑡, 𝐴𝑙𝑜𝑛, 𝐷𝑙𝑎𝑡 e 𝐶𝑙𝑜𝑛 sono 
termini che tengono conto degli elementi meccanici e trasformano l’imput del pilota in 
rotazione angolare della pala (sono espressi in 𝑟𝑎𝑑 %⁄  ).  
 
3.5.2 Accoppiamento tra barra stabilizzatrice e rotore 
 
Come già detto la barra stabilizzatrice non produce spinta e di conseguenza non genera né 
forze né momenti significativi sul mozzo. L’effetto della barra stabilizzatrice agisce sulla 
dinamica del rotore aumentando l’effetto del comando di passo ciclico di una quantità 
proporzionale all’angolo di flappeggio della barra stessa. Di conseguenza i veri comandi di 
passo ciclico che agiscono sulle pale sono 
𝛿?̅?𝑎𝑡 = 𝛿𝑙𝑎𝑡 + 𝐾𝑑𝑑                𝛿?̅?𝑜𝑛 = 𝛿𝑙𝑜𝑛 + 𝐾𝑐𝑐  (3.25)  
dove con 𝐾𝑑 e 𝐾𝑐 si indicano i coefficienti dovuti al sistema di collegamento fisso della barra 
stabilizzatrice. 
 
Figura 3.5 Effetto di accoppiamento della barra stabilizzatrice 
 
Prendendo quindi le 3.21 e andando a fare le dovute sostituzioni si ottengono le equazioni 
della dinamica di flappeggio del rotore principale con i termini di accoppiamento della 
barra stabilizzatrice. 
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⎩
⎪
⎨
⎪
⎧ 𝜏𝑚?̇? = −𝑏 − 8𝑘𝛽𝐼𝑦𝛾Ω2 𝑎 − 𝜏𝑚𝑝 − 𝑞Ω + 𝐵𝑙𝑎𝑡(𝛿𝑙𝑎𝑡 + 𝐾𝑑𝑑)
𝜏𝑚?̇? = −𝑎 + 8𝑘𝛽𝐼𝑦𝛾Ω2 𝑏 − 𝜏𝑚𝑞 + 2𝜇 �43𝜃0 + 𝜆𝜆� + 𝑝Ω − 𝐴𝑙𝑜𝑛(𝛿𝑙𝑜𝑛 + 𝐾𝑐𝑐) 
 
 
 
(3.26)  
Partendo dalle 3.26 si effettuano le seguenti semplificazioni: 
• 𝑘𝛽 = 0 si può considerare nullo per elicotteri di piccola scala; 
• − 𝑞
Ω
 ,+ 𝑝
Ω
 nulli(trascurabili per elicotteri di piccola scala); 
• 𝜇 = 0 per il momento non consideriamo il volo traslato; 
• 𝐵𝑙𝑎𝑡𝐾𝑑 = 𝐵𝑑    𝐴𝑙𝑜𝑛𝐾𝑐 = 𝐴𝑐 ; 
otteniamo 
�𝜏𝑚?̇? = −𝑏 − 𝜏𝑚𝑝 + 𝐵𝑙𝑎𝑡𝛿𝑙𝑎𝑡 + 𝐵𝑑𝑑
𝜏𝑚?̇? = −𝑎 − 𝜏𝑚𝑞 − 𝐴𝑙𝑜𝑛𝛿𝑙𝑜𝑛 − 𝐴𝑐𝑐 
 
(3.27)  
 
Per capire l’influenza della barra stabilizzatrice nella dinamica del rotore si consideri la 
prima equazione delle 3.27 in condizioni di moto stazionario (?̇? = 0) 
𝑏 = −𝜏𝑚𝑝 + 𝐵𝑙𝑎𝑡𝛿𝑙𝑎𝑡 + 𝐵𝑑𝑑 (3.28)  
dopodichè si esamini la prima equazione delle 3.23 con la trasformata di Laplace 
𝜏𝑠𝑠𝑑(𝑠) = −𝑑(𝑠) − 𝜏𝑠𝑝(𝑠) + 𝐷𝑙𝑎𝑡𝛿𝑙𝑎𝑡(𝑠) (3.29)  
Si ricava dalla 3.29 d e si sostituisce nella 3.28 anch’essa trasformata con Laplace 
𝑏(𝑠) = −𝜏𝑚𝑝(𝑠) + 𝐵𝑙𝑎𝑡𝛿𝑙𝑎𝑡(𝑠) + 𝐵𝑑 �−𝜏𝑠𝑝(𝑠) + 𝐷𝑙𝑎𝑡𝛿𝑙𝑎𝑡(𝑠)𝜏𝑠𝑠 + 1 �       (3.30)  
 
Infine si effettui sulla 3.30 l’inversa della trasformata di Laplace e si ottiene 
𝜏𝑠?̇? = −𝑏 − (𝜏𝑚 + 𝐵𝑑𝜏𝑠)𝑝 + (𝐵𝑙𝑎𝑡 + 𝐵𝑑𝐷𝑙𝑎𝑡)𝛿𝑙𝑎𝑡 (3.31)  
 
Questa equazione è molto simile alla prima equazione delle 3.21, l’unica differenza 
principale è che nella 3.31 la costante di tempo è quella riferita alla barra stabilizzatrice e 
non al rotore. Infatti note le grandezze, i termini tra parentesi possono essere espressi: 
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• (𝜏𝑚 + 𝐵𝑑𝜏𝑠) ≅ 𝜏𝑠 
• (𝐵𝑙𝑎𝑡 + 𝐵𝑑𝐷𝑙𝑎𝑡) ≅ 𝐵𝑙𝑎𝑡 
Stesse considerazioni posso essere fatte per la seconda equazione della 3.21 e in definitiva 
la dinamica del rotore principale può essere espressa dalle seguenti equazioni 
�
𝜏𝑠?̇? = −𝑏 − 𝜏𝑠𝑝 + 𝐴1
𝜏𝑠?̇? = −𝑎 − 𝜏𝑠𝑞 + 2𝜇 �43𝜃0 + 𝜆𝜆� − 𝐵1 
 
 
(3.32)  
Il termine 2𝜇 �4
3
𝜃0 + 𝜆𝜆� è un termine dovuto all’avanzamento dell’elicottero in senso 
longitudinale. Alle 3.32 si possono aggiungere quindi anche termini dovuti alla traslazione 
laterale e verticale. In definitiva le equazioni diventano[6] 
 
⎩
⎪
⎨
⎪
⎧ ?̇? = − 𝑏
𝜏𝑠
− 𝑝 −
1
𝜏𝑠
�
∂b
∂µv 𝑣 − 𝑣𝑤Ω𝑅 � + 𝐴1𝜏𝑠
?̇? = − 𝑎
𝜏𝑠
− 𝑞 + 1
𝜏𝑠
�
∂a
∂µu 𝑢 − 𝑢𝑤Ω𝑅 + ∂a∂µw 𝑤 − 𝑤𝑤Ω𝑅 � − 𝐵1𝜏𝑠  
 
 
 
(3.33)  
 
Dove si è espresso 
• ∂a
∂µu = 2 𝐾 �43𝜃0 + 𝜆𝜆� = − ∂b∂µv dove 𝐾 ≅ 0.2 fattore di scala utilizzato per modelli 
piccoli; 
• µu, µv µw coefficienti di avanzamento rispetto agli assi x, y e z; 
• 𝑢𝑤, 𝑣𝑤 e 𝑤𝑤 componenti della velocità del vento rispetto agli assi x,y e z; 
• ∂a
∂µw = 𝐾 16 𝜇28|𝜇|+𝐶𝑙𝛼𝜎 dove 𝜎 = 𝑛 𝑐𝜋𝑅è la solidità delle pale e n è il numero di pale; 
 
Le due equazioni 3.33 rappresentano la dinamica di flappeggio del rotore principale. 
Studiando queste equazioni è possibile, quindi, rappresentare l’inclinazione del TPP sia nel 
piano longitudinale sia laterodirezionale e di conseguenza è possibile studiare la dinamica 
di un RUAV per poi analizzare i rispettivi controlli. 
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Infine possiamo dire che la barra stabilizzatrice influenza tramite i cinematismi il pitch 
della pala e di conseguenza la 3.13 diventa  
𝜃 = 𝜃0−𝐴1 cos𝜓 − 𝐵1 sin𝜓 + 𝑘𝑠𝑡𝑎𝑏𝛽𝑠𝑡𝑎𝑏 (3.34)  
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4  CINEMATISMO DEL ROTORE PRINCIPALE 
 
4.1 Introduzione 
 
Prima di descrivere il modello matematico a cui si è fatto riferimento per creare quello di 
simulazione, in questo capitolo si descrivono in breve gli elementi che costituiscono il 
rotore principale e il cinematismo dello stesso. 
È importante sapere che non tutti gli elicotteri di piccola scala utilizzano lo stesso 
cinematismo: in questo capitolo si riporta esclusivamente il cinematismo dell’elicottero   
T-REX 500. 
Gli elementi che costituiscono il cinematismo sono stati riprodotti in Catia V5. Capire e 
ricostruire tale meccanismo in un ambiente come Catia V5 è stato utile per conoscere, in 
seguito, come ad un comando del pilota le pale cambiano inclinazione. Infatti, non è stato 
inserito il cinematismo che riguarda la barra stabilizzatrice, ma solo quello che riguarda le 
pale. 
Come già accennato precedentemente, i comandi forniti dal pilota sul rotore principale 
sono tre: comando di passo ciclico longitudinale, comando di passo ciclico laterale e 
comando di passo collettivo. 
 
4.2  Elementi del rotore principale 
 
Il blocco del rotore principale è costituito da molti elementi ma non tutti sono stati 
disegnati. Infatti, elementi di assemblaggio come viti e piccoli collegamenti non sono stati 
riportati in Catia V5 poiché è stato possibile sostituirli con dei vincoli idonei.  
La realizzazione di tali elementi, a volte, non è risultata semplice perché non è stato 
possibile ottenere i disegni dei particolari. Di conseguenza, le misure sono state prese 
mediante un calibro digitale millesimale come quello della figura sottostante 
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 Figura 4.1 Calibro digitale millesimale 
 
4.2.1  Swashplate 
 
Detto anche piatto oscillante, è l’elemento principale del rotore. Esso è composto da tre 
elementi principali: una sfera, libera di traslare lungo l’asse dell’albero, permette all’anello 
superiore di potersi inclinare liberamente senza toccare l’albero; un anello inferiore (in 
figura di colore rosso), ruotato dai servo in base ai comandi, permette all’anello superiore 
di inclinarsi e, allo stesso tempo, di ruotare rispetto al mozzo con una velocità angolare 
fornita dal motore; un anello superiore (in figura di colore giallo), che è l’unico che ruota 
con la velocità Ω (costante nei velivoli di piccola scala) e fornisce, tramite collegamenti 
meccanici, l’inclinazione alle pale in funzione della rotazione dell’anello inferiore.  
 
Figura 4.2 Swashplate 
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Per costruire tale elemento, quindi, è stato necessario creare i tre elementi principali per poi 
assemblarli in una fase successiva. Per le funzionalità sopraelencate i vincoli inseriti sono 
stati molteplici: il più importante è il vincolo tra l’anello inferiore e la sfera. Per consentire 
ai due anelli di ruotare ad eventuali comandi di passo ciclico (laterale o longitudinale) è 
stato creato un punto al centro della sfera e un punto al centro del foro dell’anello 
superiore, ed è stato imposto come vincolo la coincidenza di entrambi. Tale vincolo 
permette, quindi, la completa rotazione dei due anelli attorno alla sfera. Gli altri vincoli, 
aggiunti tra i due anelli, sono stati quello di contatto tra le superfici adiacenti e quello di 
coincidenza tra i due assi di simmetria. 
Per consentire, invece, all’anello superiore di poter ruotare alla velocità di rotazione Ω è 
stato inserito un vincolo di contatto tra superficie della sfera (che è collegata all’albero di 
rotazione) e le pareti del foro dell’anello superiore. Non vi è, invece, alcun vincolo tra 
l’anello inferiore e la sfera poiché l’anello inferiore non ruota a velocità Ω. 
Infine, sia l’anello inferiore che l’anello superiore presentano dei fori filettati per 
l’alloggiamento di piccole viti. Esse sono viti particolari che presentano la testa a forma di 
sfera (linkage ball), permettendo così l’incastro di elementi meccanici che consentono di 
realizzare il cinematismo. Per quanto riguarda l’anello inferiore si hanno tre fori disposti a 
120 gradi l’uno dall’altro che consentono il collegamento con i servoattuatori, mentre per 
quanto riguarda l’anello superiore si hanno quattro fori che consentono il collegamento sia 
per il cinematismo della barra stabilizzatrice sia per quello delle pale. 
Si riporta di seguito l’ immagine presa dal manuale dell’aeromodello e si nota come gli 
elementi indicati con il numero 54 siano le viti descritte precedentemente, mentre con il 
numero 55 si identifica una particolare vite, realizzata diversamente dalle altre a causa 
della difficile accessibilità al pezzo durante la fase di montaggio. A differenza della realtà, 
nell’ambiente del software utilizzato non si è avuto questo problema, e di conseguenza, il 
pezzo di collegamento è stato rappresentato come tutti gli altri. 
 
Figura 4.3 Swashplate come da catalogo 
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4.2.2  Elementi meccanici di collegamento 
 
Il cinematismo completo (barra stabilizzatrice e pale) è abbastanza complesso perché 
formato da un numero elevato di elementi meccanici di collegamento, più comunemente 
chiamati “linkage rod”. 
Essi sono formati, principalmente, da un’ asta filettata su entrambe le estremità sulle quali 
si avvitano due elementi forati. I fori permettono a tali elementi di collegarsi, tramite un’ 
apposita pinza, alle linkage ball e trasmettere così i comandi imposti dal servo. 
Le misure tra i centri dei fori sono fornite dal manuale e, a differenza degli elementi reali, 
non sono state disegnate le filettature. Di conseguenza, si è potuto disegnare i linkage rod 
come elementi costituiti da un unico pezzo. È stato possibile realizzare tale procedura in 
quanto gli elementi filettati servono ad imporre una distanza eventualmente diversa da 
quella assegnata, nel caso in cui il montaggio risultasse difficoltoso e/o diverso da quello 
che ci si aspetta. Si riporta nella figura seguente la differenza sopracitata  
 
Figura 4.4 Rappresentazione dei linkage rod (a destra il reale, a sinistra il realizzato) 
Sono stati realizzati tre tipi di questi elementi: uno che permette il collegamento 
servoattuatore-swashplate, l’altro che permette il collegamento swashplate-washout control 
ed, infine, un altro di piccole dimensioni che permette il collegamento washout control-
linkage ball della pala. È importante sottolineare il fatto che, per quanto riguarda il 
collegamento swashplate-washout control, essendo questo complicato, gli elementi forati 
alle due estremità sono stati imposti a 90° tra di loro, come suggerito sul manuale. 
Tutti i linkage rod sono vincolati con i linkage ball. Per evitare che le rotazioni e le 
traslazioni di questi elementi siano rigide, l’assemblaggio ideale tra questi due elementi è 
fatto in modo da creare un vincolo di giunto sferico. Per permettere questo particolare 
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vincolo è stato creato un punto al centro delle sfera del linkage ball e un punto al centro del 
foro d’estremità del linkage rod, dopodiché il vincolo inserito sul sofware è stato un 
vincolo di coincidenza tra questi due punto. Nella realtà il linkage rod è vincolato al 
linkage ball dal fatto che il diametro del foro è leggermente più piccolo del diametro della 
sfera e di conseguenza l’accoppiamento è un accoppiamento di incertezza. L’incastro tra i 
due elementi è consentito tramite una pinza adatta. 
 
4.2.3 Washout-control e seesaw holder 
 
Con tale espressione si indica l’elemento meccanico che consente la rotazione delle pale. 
Infatti, mentre i linkage rod traslano, il washout control è l’unico elemento che ruota. 
Come mostra la figura esso è caratterizzato da tre fori: nei fori B si inseriscono i linkage 
ball ai quali si collegano i linkage rod, mentre il foro A è il foro nel quale viene inserito il 
perno su cui ruota il washout. 
 
Figura 4.5 Washout control 
 
In questo caso, nell’assemblaggio totale il perno non è stato creato, ma è bastato 
rappresentare la funzionalità di tale elemento inserendo un vincolo di coincidenza degli 
assi tra il foro A e il foro realizzato con un apposito aggancio montato sull’albero chiamato 
seesaw holder. Oltre a questo vincolo presente tra i due elementi si è inserito anche un 
vincolo di contatto di superficie perché il perno consente anche l’aggancio tra questi due 
elementi. 
Come si vede nella figura seguente, l’aggancio è formato da tre fori, di cui solo quello 
centrale è passante; gli altri due, invece, sono i fori in cui si inseriscono i perni dei 
rispettivi washout (se ne usano due per le due diverse pale). 
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 Figura 4.6 Seesaw holder 
 
Il foro passante, invece, consente alla seesaw di collegarsi tramite una vite all’albero di 
rotazione. Per far sì che l’asse dell’albero passi per il centro della seesaw è stata creata una 
linea passante per tale punto e parallela a tale asse, dopodiché è stato imposto un vincolo di 
coincidenza tra le due linee. 
 
4.2.4 Gancio della pala 
 
L’ultimo elemento utile per il cinematismo è il gancio della pala. Questo gancio è 
incastrato con la pala ad un’estremità e, proprio tale incastro, consente il cambiamento di 
pitch. L’altra estremità, invece, è collegata ad un linkage ball un po’ più grande rispetto a 
quelli sopracitati. 
 
Figura 4.7 Gancio della pala 
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Nel foro di diametro maggiore, è inserita la pala alla quale è stato applicato un determinato 
vincolo di offset dall’asse dell’albero. Inoltre, per consentire che la rotazione del gancio 
corrisponda ad una rotazione identica della pala (e quindi imporre l’incastro fra le due 
superfici), è stato necessario inserire un vincolo tra i piani x-z delle due figure: se non 
fosse stato inserito tale vincolo non si sarebbe potuto valutare la rotazione della pala. 
Infine, nel foro di diametro inferiore viene, come già detto, inserito il linkage ball 
impostando un vincolo di coincidenza tra l’asse del foro e l’asse del linkage stesso, oltre ad 
un vincolo di contatto tra le superfici dei due elementi. 
 
4.2.5  Altri elementi 
 
Si descrivono in questo paragrafo gli altri elementi creati nel software Catia V5 per 
completare l’assemblaggio. 
• L’housing è quel componente che permette l’aggancio delle pale all’albero rotante. 
È un elemento a T, forato inferiormente per permettere l’inserimento dell’albero e 
forato anche lateralmente (con 2 fori, uno per ogni pala) per consentire l’aggancio 
della pala. I vincoli utilizzati per l’assemblaggio sono stati vincoli di coincidenza 
degli assi tra l’asse del foro e l’asse della pala ed in più è stato utilizzato un vincolo 
di offset tra l’housing e la testa dell’albero per consentire un giusto incastro tra i 
due componenti. L’elemento è rappresentato nella figura seguente 
 
Figura 4.8 Housing 
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 • La pala è stata realizzata tramite due programmi: Profscan e Catia. Il primo 
permette, tramite dati ricavati direttamente dalla sito della NASA, di rappresentare 
punto per punto il profilo selezionato. Questo consente di rappresentare la sezione 
della pala con assoluta precisione. Ottenuto il profilo, il passo successivo è stato 
quello di copiarlo nell’ambiente Part Design di Catia e, poi, sviluppare un prisma. 
Tutto ciò ha permesso la realizzazione della pala alla quale, successivamente, è 
stato aggiunto una rastremazione cilindrica per consentire l’aggancio all’housing. 
Nella Figura 4.9 è rappresentata la pala, con un tratto bianco che evidenzia la corda 
della stessa. 
 
 
Figura 4.9 Pala 
 
• Il servoattuatore è stato rappresentato diversamente dalla realtà. Infatti, 
realisticamente, esso è formato da una scatola dove è incorporata tutta l’elettronica 
e da una leva esterna che riceve il comando e ruota. Nell’assemblaggio è stata 
eliminata la parte elettrica, non essendo indispensabile, ed è stata costruita solo la 
leva esterna. Oltre a questa leva è stato realizzato anche un piccolo cilindretto 
rispetto al quale la leva ruota. 
Si riporta di seguito l’assemblaggio completo del rotore principale dove, oltre a tutti gli 
elementi descritti, vi è anche la gabbia nella quale sono inseriti i tre servoattuatori. 
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Ovviamente, non essendo indispensabile ai fini dello studio, essa è stata rappresentata in 
maniera molto differente rispetto a quella reale. 
 
 
Figura 4.10 Assemblaggio completo (vista laterale) 
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 Figura 4.11 Assemblaggio completo (vista frontale) 
 
4.3  Cinematismo 
 
Per conoscere il passo della pala senza l’effetto della flybar ad un comando imposto da un 
pilota, è importante conoscere il cinematismo. Per l’elicottero in questione, ma anche per 
altri, il cinematismo è abbastanza complesso: infatti, il comando imposto passa prima dai 
servo attuatori, successivamente dallo swashplate ed, infine, arriva alla pala. Di 
conseguenza, è importante capire come questi elementi si muovono nello spazio in seguito 
ad un comando. 
Per l’elicottero T-REX 500 il pilota essenzialmente, come già detto in precedenza, agisce 
su tre comandi principali, per quanto riguarda il rotore principale, e su un comando, per 
quanto riguarda il rotore di coda: 
• Passo collettivo rotore principale: tale comando permette l’aumento o la 
diminuzione dell’ incidenza di tutte le pale; 
• Passo ciclico laterale: tale comando permette l’inclinazione del disco su un lato in 
base al comando imposto dal pilota; 
• Passo ciclico longitudinale: tale comando permette l’inclinazione del disco in senso 
longitudinale. Consente, in funzione del comando, una traslazione in avanti se il 
comando è positivo, una traslazione indietro se il comando è negativo; 
• Passo collettivo del rotore di coda: tale comando permette l’aumento o la 
diminuzione d’incidenza di tutte le pale del rotore di coda. 
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In seguito si descrive il cinematismo dei soli primi tre comandi, gli unici utili allo 
studio del rotore principale.  
 
4.3.1  Comando di passo collettivo 
 
Il passo collettivo di un elicottero consente di aumentare o diminuire la spinta totale 
generata dal rotore agendo direttamente su tutte le pale che costituiscono il rotore stesso. 
Per permettere tale cambiamento di incidenza su tutte le pale il pilota con il suo comando 
agisce sui tre servoattuoatori che costituiscono “il motore” del cinematismo.  
 
 
Figura 4.12 Cinematismo dovuto ad un comando di passo collettivo 
 
Dalla Figura 4.12 si può notare come imponendo un comando di passo ciclico positivo (ciò 
consente un aumento di incidenza) lo swashplate trasla verso l’alto. Tale traslazione è data 
dal fatto che tutti e tre i servoattuatori ruotano di un angolo tale da non consentire una 
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rotazione dello swashplate. Per i vincoli imposti durante l’assemblaggio, il linkage 1 tende 
anche’esso a traslare verso l’alto. Ovviamente, come mostra anche la figura, l’altezza con 
la quale lo swashplate si alza è uguale all’altezza con la quale il linkage 1 trasla. A questo 
punto, essendo il washout vincolato nel punto di rotazione, il linkage 2 tende a traslare 
verso il basso. Il linkage 2 è anche agganciato alla pala tramite l’apposito gancio e 
consente a quest’ultima di ruotare: infatti, si può notare come da una posizione di riposo A 
la rotazione porta la pala ad un punto A’ che è funzione sia delle distanze sia degli angoli 
che si vengono a creare durante il comando. 
 
4.4  Comando di passo ciclico laterale e longitudinale 
 
 Il comando di passo ciclico laterale e/o longitudinale, a differenza del passo collettivo, 
porta alla rotazione del disco rotore. Le rotazioni in senso longitudinale e/o laterale 
consentono all’elicottero di effettuare un volo traslato e bilanciare anche le forze Y dovute 
alla presenza del rotore di coda. 
 
Figura 4.13 Cinematismo dovuto ad un comando di passo ciclico 
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Come mostra la Figura 4.13 il comando di passo ciclico, a differenza del comando di passo 
collettivo, comporta una rotazione dello swashplate. Quest’ultimo, ruotando, porta alla 
traslazione del linkage 3, mentre il movimento delle restanti parti è uguale a quanto 
descritto precedentemente. E’ importante sottolineare che, mentre per il passo collettivo i 
due link 3 traslano nello stesso di una quantità uguale, durante il passo ciclico, invece, 
traslano in verso opposto di una quantità dipendente dalla rotazione dei servocomandi e 
dalla loro posizione rispetto a ψ. 
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5 MODELLO MATEMATICO DELLA DINAMICA DI UN RUAV 
 
5.1 Equazioni del moto 
 
Nel modello utilizzato, l’elicottero è considerato come un corpo rigido a sei gradi di libertà 
e la dinamica del velivolo viene studiata risolvendo le note equazioni di Newton per un 
corpo rigido.  
Nota la dinamica di flappeggio, è possibile conoscere gli angoli che permettono di capire 
come il disco rotore è orientato nello spazio. Da tali angoli è possibile, poi, ricavare le 
forze rispetto ad un sistema assi corpo e, di conseguenza, risolvere le equazioni del moto 
dell’elicottero. Nel seguente capitolo si descriveranno inizialmente le equazioni del moto e 
le loro limitazioni, successivamente i modelli matematici utilizzati per calcolare le forze. 
Il sistema di riferimento idoneo per lo studio di suddette equazioni è un sistema di 
riferimento assi-corpo, avente l’origine B coincidente con il baricentro, l’asse XB 
coincidente con l’asse longitudinale dell’elicottero (verso assunto positivo nel senso della 
velocità di volo) e l’asse ZB ortogonale al precedente con verso positivo verso il basso, 
mente YB è preso in maniera tale da rendere la terna levogira.  
Come si può notare dalla figura seguente, sull’elicottero agiscono diverse forze che nei 
paragrafi successivi verranno espresse tutte rispetto al sistema di riferimento assi-corpo. 
Nell’elicottero le forze e i momenti esterni sono prodotti: dal rotore principale e quello di 
coda ; dal peso del velivolo; dalla presenza di strutture quali coda e fusoliera che generano 
forze aerodinamiche  
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 Figura 5.1 Forze e componenti di velocità  
 
Come già spiegato nel capitolo 3, le componenti del vettore velocità del baricentro sono 
u,v e w, mentre le componenti del vettore velocità angolare sono p, q ed r.  
Infine, si esprimono le equazioni del moto applicate all’elicottero, trascurando i termini di 
accoppiamento inerziale: 
?̇? = 𝑣𝑟 − 𝑤𝑞 − 𝑔 sin𝜃 + �𝑋𝑚𝑟 + 𝑋𝑓𝑢𝑠� 𝑚⁄  (5.1)  
?̇? = 𝑤𝑝 − 𝑢𝑟 + 𝑔 sin𝜙 cos 𝜃 + �𝑌𝑚𝑟 + 𝑌𝑓𝑢𝑠 + 𝑌𝑡𝑟 + 𝑌𝑣𝑓� 𝑚⁄  (5.2)  
?̇? = 𝑢𝑞 − 𝑣𝑝 + 𝑔 sin𝜃 cos𝜙 + �𝑍𝑚𝑟 + 𝑍𝑓𝑢𝑠 + 𝑍ℎ𝑡� 𝑚⁄  (5.3)  
?̇? = 𝑞𝑟 �𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧� 𝐼𝑥𝑥⁄ + �𝐿𝑚𝑟 + 𝐿𝑣𝑓 + 𝐿𝑡𝑟� 𝐼𝑥𝑥⁄  (5.4)  
?̇? = 𝑝𝑟 (𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥) 𝐼𝑦𝑦⁄ + (𝑀𝑚𝑟 + 𝑀ℎ𝑡) 𝐼𝑦𝑦⁄  (5.5)  
?̇? = 𝑝𝑞 �𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦� 𝐼𝑧𝑧⁄ + �𝑁𝑚𝑟 + 𝑁𝑣𝑓 + 𝑁𝑡𝑟� 𝐼𝑧𝑧⁄  (5.6)  
 
In questo sistema si indicano con il pedice “mr” le forze e i momenti generati dal rotore 
principale, con il pedice “tr” le forze e i momenti generati dal rotore di coda, con “ht” le 
forze e i momenti generati dallo stabilizzatore orizzontale e con “vf” le forze e i momenti 
generati dallo stabilizzatore verticale.  
Per la risoluzione di questo sistema è necessario conoscere tutte le forze esterne agenti 
sull’elicottero. A tal fine è possibile seguire due metodi: il primo, consiste nel determinare 
tali forze attraverso le derivate aerodinamiche; il secondo consiste nel valutare tali forze 
attraverso specifici modelli matematici. Esprimere le forze tramite derivate aerodinamiche 
non permette di risolvere la dinamica dell’elicottero in maniera realistica: infatti, in questo 
caso le forze e i momenti causati da una variazione di comando sarebbero descritti tramite 
una derivata aerodinamica. Tale rappresentazione implica che le forze e i momenti 
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sviluppati dal rotore principale siano istantanei e proporzionali al solo comando di input. In 
realtà, il rotore è un sistema dinamico che risponde sia a comandi di passo ciclico e di 
passo collettivo, sia agli stati del velivolo (velocità angolari del corpo e velocità del vento). 
In ogni caso le forze e i momenti non sono istantanei, ma dipendono dalla risposta 
dinamica del rotore, generata da input di comando e dal moto del velivolo. Il fatto che le 
forze e i momenti del rotore dipendano dalla dinamica del velivolo e, viceversa, che la 
dinamica del velivolo è influenzata dalle forze del rotore, implica che ci sia un 
accoppiamento dinamico tra i due sistemi. 
Quindi, l’approccio con le derivate aerodinamiche è un approccio complesso e poco 
realistico e, di conseguenza, è necessario utilizzare dei modelli semplificati per risolvere le 
equazioni del moto del rotore. Una volta nota la dinamica del rotore (studiata nel capitolo 
3), si è in grado di conoscere le forze e i momenti in funzione degli stati del rotore e, 
successivamente, studiare l’accoppiamento di queste due dinamiche. 
Nei paragrafi successivi si riportano i modelli matematici per il calcolo delle forze 
aerodinamiche sviluppate da tutti gli elementi dell’elicottero. 
 
5.2 Forze e momenti del rotore principale 
 
Calcolare le forze e i momenti del rotore principale, significa calcolare la spinta generata 
dall’insieme di pale. In sostanza, è necessario calcolare, in funzione delle caratteristiche 
aerodinamiche del rotore, il coefficiente di spinta e, successivamente, moltiplicarlo per le 
caratteristiche geometriche del rotore. A causa della complessità del rotore, non è semplice 
calcolare il coefficiente di spinta ed è necessario, dunque, utilizzare delle teorie che 
schematizzano il rotore come un disco e permettono di ricavare una componente 
fondamentale per il calcolo della spinta: la velocità indotta. Noto il coefficiente di spinta, è 
possibile calcolare anche la coppia sviluppata dal rotore. 
Per calcolare il coefficiente di spinta, innanzitutto, si assume che il parametro di inflow sia 
costante ed uniforme, indipendentemente dalla distanza dal mozzo e, successivamente, si 
assume che la spinta massima è pari a due volte e mezzo il peso del velivolo. Dopodichè, 
applicando la teoria del disco attuatore, (o “Momentum Theory”) per velivoli in scala 
otteniamo le seguenti relazioni (pag 6 in [5]): 
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𝜆𝜆0 = 𝐶𝑇𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙𝑒2𝜂𝑤�𝜇2 + (𝜆𝜆0 − 𝜇𝑧)2  (5.7)  
 
𝐶𝑇
𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙𝑒 = 𝐶𝑙𝛼𝜎2 �𝜃0 �13 + 𝜇22 � + 𝜇𝑧 − 𝜆𝜆02 �  (5.8)  
 
𝐶𝑇
𝑚𝑎𝑥 = 𝑇𝑚𝑎𝑥
𝜌𝜋Ω𝑅4
 
 
(5.9)  
 
𝐶𝑇 = �𝐶𝑇𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙𝑒−𝐶𝑇𝑚𝑎𝑥
𝐶𝑇
𝑚𝑎𝑥
 𝑆𝐸 −𝐶𝑇𝑚𝑎𝑥 ≤ 𝐶𝑇𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙𝑒 ≤ 𝐶𝑇𝑚𝑎𝑥𝐶𝑇𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙𝑒 < −𝐶𝑇𝑚𝑎𝑥
𝐶𝑇
𝑚𝑎𝑥 < 𝐶𝑇𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙𝑒  
 
 
(5.10)  
 
𝜇𝑧 = (𝑤 − 𝑤𝑤)2Ω𝑅   (5.11)  
 
𝜎 = 2𝑐
Ω𝑅
 
 
(5.12)  
 
Dove si è indicato con: 
• 𝜆𝜆0, rapporto di inflow; 
• 𝜂𝑤, coefficiente che tiene conto della non uniformità della distribuzione delle pressioni; 
• 𝜎, solidità del rotore. 
Analizzando le equazioni precedenti, si nota come la 5.7 e la 5.8 siano accoppiate tra di 
loro e, di conseguenza, come non sia possibile risolvere facilmente questo sistema. Per tale 
motivo, è stato sviluppato un processo iterativo [7], che è in grado di ricavare le 
espressioni del coefficiente di spinta e del rapporto di inflow, note le caratteristiche 
aerodinameccaniche del sistema (c, Ω,𝑅,𝐶𝑙𝛼). Inizialmente, si definisce una funzione, 
denominata “funzione zero”, e un parametro di inflow calcolato dal trim: 
𝑔0 = 𝜆𝜆0 − 𝐶𝑇2𝜂𝑤𝛬1 2⁄   (5.13)  
 
𝛬 = 𝜇2 + (𝜆𝜆0 − 𝜇𝑧)2  (5.14)  
 
dove 𝐶𝑇 si calcola dalla 5.8. Successivamente, per calcolare il rapporto di inflow, nel passaggio 
seguente, si usano le seguenti relazioni: 
𝜆𝜆0𝑖+1 = 𝜆𝜆0𝑖 + 𝑓𝑗ℎ𝑗(𝜆𝜆0𝑖) (5.15)  
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 ℎ𝑗 = − �2𝜂𝑤𝜆0𝑖𝛬1 2⁄ − 𝐶𝑇�𝛬2𝜂𝑤𝛬3 2⁄ + 𝑎𝜎4 𝛬 − 𝐶𝑇�𝜇𝑧 − 𝜆𝜆0𝑖� 
 
 
(5.16)  
 
E con 𝑓𝑗 si indica un coefficiente costante. 
Come si può notare, in caso di volo verticale e di 𝜆𝜆0 = 𝜇𝑧 il denominatore della 5.7 
risulterebbe pari a zero e, di conseguenza, la soluzione del problema sarebbe impossibile. 
In realtà, tale condizione si verifica a velocità verticali elevate in cui si va a creare una 
situazione transitoria chiamata “vortex ring state”. In questo caso, il rotore, comportandosi 
come un corpo tozzo, produce un flusso turbolento a valle. Una simile condizione non è 
possibile identificarla con il modello matematico del disco attuatore e, dunque, non è 
rappresentabile nella dinamica dell’elicottero. 
Si è, infine, calcolato la coppia generata dal rotore che, come mostra l’equazione seguente, 
è composta principalmente da due contributi: uno è causato dalla resistenza di profilo delle 
pale CD0, l’altro, invece, è causato dall’effetto indotto: 
𝐶𝑄 = 𝐶𝑇(𝜆𝜆0 − 𝜇𝑧) + 𝐶𝐷0𝜎8 �1 + 73� 𝜇2 (5.17)  
𝑄𝑚𝑟 = 𝐶𝑄𝜌𝜋Ω𝑅5 (5.18)  
 
Nota la spinta e la coppia del rotore principale, si calcolano i momenti generati dal rotore 
stesso. I momenti agiscono sia nel piano longitudinale sia nel piano laterodirezionale, 
anche se la Figura 5.2 mostra solo il secondo caso. In tale figura si notano due contributi 
fondamentali: il primo è dovuto alla rigidezza del vincolo di incastro tra il mozzo e il disco 
attuatore; il secondo è dovuto alla rotazione dello stesso disco attuatore. 
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 Figura 5.2 Momenti generati dal rotore principale 
 
Il primo contributo viene studiato come una molla torsionale (con rigidezza 𝐾𝛽 da non 
confondere con quella utilizzata nel capitolo 3) che produce un momento lineare 
proporzionale alla rotazione del TPP:  
𝑀𝑘,𝑙𝑎𝑡 = 𝐾𝛽𝑏 (5.19)  
Il secondo contributo, invece, considera la spinta perpendicolare al TPP e, di conseguenza, 
la rotazione di quest’ultimo nel piano causa un momento (di rollio o di beccheggio in base 
al piano che stiamo considerando). Ovviamente, tale momento è proporzionale alla 
distanza tra il punto di applicazione della forza e il baricentro: 
𝑀ℎ,𝑙𝑎𝑡 = 𝑇ℎ𝑚𝑟𝑏 (5.20)  
Le stesse considerazioni possono essere fatte anche per il piano longitudinale e si 
ottengono i seguenti momenti: 
𝐿𝑚𝑟 = �𝑇ℎ𝑚𝑟 + 𝐾𝛽�𝑏 (5.21)  
𝑀𝑚𝑟 = �𝑇ℎ𝑚𝑟 + 𝐾𝛽�𝑎 (5.22)  
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A causa dell’inclinazione del disco attuatore si generano anche delle forze lungo i tre assi 
principali dell’elicottero, date dalle seguenti espressioni:  
𝑋𝑚𝑟 = −𝑇𝑎 (5.23)  
𝑌𝑚𝑟 = 𝑇𝑏 (5.24)  
𝑍𝑚𝑟 = −𝑇 = −𝐶𝑇𝜌𝜋Ω𝑅4 (5.25)  
 
Nel calcolo delle forze e dei momenti si è assunta l’ipotesi che gli angoli a e b sono molto 
piccoli e quindi si è potuto trascurare il coseno degli angoli e il seno si è considerato 
proprio pari all’angolo stesso. 
Infine, per quanto riguarda i momenti lungo z, essi sono dovuti solo alla coppia generata e, 
dunque, otteniamo: 
𝑁𝑚𝑟 = 𝑄𝑚𝑟 (5.26)  
 
E’ doveroso sottolineare che in questa trattazione non si è considerata la forza di resistenza 
parallela al TPP perché essa, per elicotteri di piccola scala, può essere trascurata. Un 
maggiore contributo della suddetta forza si può ottenere solo nella condizione di hovering, 
dove essa risulta comunque più piccola rispetto alle forze generate dai piani di coda e dalla 
fusoliera e, di conseguenza, trascurabile. 
 
5.3 Forze fusoliera 
 
La fusoliera di un elicottero sviluppa due tipi di forze:  
• La prima, di natura aerodinamica, è principalmente una forza di resistenza che si 
può calcolare considerando la fusoliera un corpo piatto esposto a pressione 
dinamica; 
• La seconda, di natura indotta, viene generata a causa del fatto che la cabina è 
investita dal flusso del rotore. Essa è tanto più grande quanto più grande è la 
velocità di rotazione del rotore o la velocità di avanzamento dell’elicottero. È 
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importante sottolineare che, all’aumentare della velocità di avanzamento, il disco 
rotore tende ad inclinarsi in avanti spingendo la velocità indotta verso la fusoliera 
sia anteriormente sia lateralmente. La forza che si crea è una forza di resistenza che 
si oppone al moto. 
Tuttavia, parlando di elicotteri di piccola scala, il risultato è diverso rispetto a quelli di 
grandi dimensioni e, di conseguenza, viene utilizzato un modello semplificato, come in [6]. 
Per rendere tale modello il più semplice possibile, si considera il centro aerodinamico della 
fusoliera coincidente con il baricentro della stessa, annullando così i momenti che hanno 
effetti secondari. Le forze di fusoliera sono date dalle seguenti equazioni: 
 
𝑋𝑓𝑢𝑠 = −0.5𝜌 𝑆𝑥𝑓𝑢𝑠𝑢𝑎𝑉∞ (5.27)  
𝑌𝑓𝑢𝑠 = −0.5𝜌 𝑆𝑦𝑓𝑢𝑠𝑣𝑎𝑉∞ (5.28)  
𝑍𝑓𝑢𝑠 = −0.5 𝜌𝑆𝑧𝑓𝑢𝑠(𝑤𝑎 + 𝑉𝑖𝑚𝑟)𝑉∞ (5.29)  
 
Dove si è espresso con: 
• 𝑉∞ = �𝑢𝑎2 + 𝑣𝑎2 + (𝑤𝑎 + 𝑉𝑖𝑚𝑟)2    
• 𝑢𝑎, 𝑣𝑎,𝑤𝑎 le velocità del centro di pressione della fusoliera; 
• 𝑉𝑖𝑚𝑟  la velocità indotta del rotore principale; 
• 𝑆𝑥
𝑓𝑢𝑠, 𝑆𝑦𝑓𝑢𝑠, 𝑆𝑧𝑓𝑢𝑠 la superficie bagnata lungo i tre assi della fusoliera. 
 
5.4 Forze impennaggi e rotore di coda 
 
In questo paragrafo si descrivono le equazioni che permettono di calcolare le forze degli 
impennaggi e del rotore di coda. È bene ricordare che essi, anche se di piccole dimensioni, 
sono elementi fondamentali per la stabilità di un elicottero.  
Per quanto riguarda lo stabilizzatore verticale, la forza lungo y può essere approssimata 
come in [5]: 
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𝑌𝑣𝑓 = −0.5𝜌𝑆𝑣𝑓�𝐶𝑙𝛼𝑣𝑓𝑉∞𝑡𝑟 + �𝑣𝑣𝑓��𝑣𝑣𝑓 (5.30)  
 
Dove si è indicato con: 
• 𝑆𝑣𝑓, la superficie bagnata dello stabilizzatore verticale; 
• 𝐶𝑙𝛼
𝑣𝑓, la pendenza della curva di portanza; 
• 𝑉∞𝑡𝑟 = �𝑢𝑎2 + 𝑤𝑡𝑟2 , la velocità assiale nel punto di attacco con il mozzo di coda; 
• 𝑣𝑣𝑓 = 𝑣𝑎 − 𝜖𝑣𝑓𝑡𝑟𝑉𝑖𝑡𝑟 − 𝑙𝑡𝑟𝑟, la velocità relativa dello stabilizzatore verticale; 
• 𝑤𝑡𝑟 = 𝑤𝑎 + 𝑙𝑡𝑟𝑞 − 𝐾𝜆𝑉𝑖𝑚𝑟, la velocità verticale del rotore di coda; 
• 𝑉𝑖𝑡𝑟, la velocità indotta del rotore di coda; 
• 𝑟 velocità angolare lungo z; 
• 𝜖𝑣𝑓𝑡𝑟 , coefficiente che tiene conto della porzione di area dello stabilizzatore verticale esposta 
alla velocità indotta del rotore di coda; 
• 𝑙𝑡𝑟 , la distanza verticale dal baricentro dell’elicottero al mozzo del rotore di coda; 
• 𝐾𝜆, fattore di intensificazione della scia: tiene conto della diminuzione della velocità 
indotta del rotore principale dovuta alla distanza rispetto al rotore di coda. 
Nota la forza e le distanze (ℎ𝑡𝑟 distanza orizzontale tra il baricentro dell’elicottero e il rotore 
di coda), è facile ricavare i momenti: 
𝑁𝑣𝑓 = −𝑌𝑣𝑓𝑙𝑡𝑟 (5.31)  
𝐿𝑣𝑓 = −𝑌𝑣𝑓ℎ𝑡𝑟 (5.32)  
Si consideri, adesso, lo stabilizzatore orizzontale: esso genera una forza di portanza che 
permette di stabilizzare il momento in beccheggio. Fondamentalmente, viene investito 
da una velocità verticale causata dall’effetto destabilizzante del flappeggio del rotore 
principale che può essere approssimata come segue: 
𝑤ℎ𝑡 = 𝑤𝑎 + 𝑙ℎ𝑡𝑞 − 𝐾𝜆𝑉𝑖𝑚𝑟 (5.33)  
La forza e il momento quindi risultano: 
𝑍ℎ𝑡 = 0.5𝜌𝑆ℎ𝑡�𝐶𝑙𝛼ℎ𝑡|𝑢𝑎|𝑤ℎ𝑡 + |𝑤ℎ𝑡|𝑤ℎ𝑡� (5.34)  
𝑀ℎ𝑡 = 𝑍ℎ𝑡𝑙ℎ𝑡 (5.35)  
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Dove si è indicato con: 
• 𝑆ℎ𝑡, superficie bagnata dello stabilizzatore orizzontale; 
• 𝐶𝑙𝛼ℎ𝑡, pendenza della curva di portanza del profilo dello stabilizzatore; 
• 𝑙ℎ𝑡, distanza verticale tra il baricentro e lo stabilizzatore orizzontale. 
Infine, si sono calcolate le forze e i momenti generati dal rotore di coda. Come detto 
precedentemente, il rotore di coda viene utilizzato per contrastare la coppia generata dal 
rotore principale. Il pilota, tramite il radiocomando, agisce direttamente sul rotore di coda 
imponendogli un comando di passo collettivo di coda δt che modifica l’incidenza delle 
pale. A differenza del rotore principale, il rotore di coda è più semplice da schematizzare 
perchè privo di comando ciclico (sia longitudinale che laterale) nonchè di barra 
stabilizzatrice. Per il calcolo della forza si dovrebbe utilizzare nuovamente la teoria del 
disco attuatore e applicarvi uno schema di calcolo simile a quello del rotore principale. 
Essendo però, il rotore di coda molto più piccolo e molto meno influente rispetto al rotore 
principale si è evitato di inserire anche in questo caso una procedure iterativa ma si è 
puntato a semplificare il problema. Infatti, si è notato che la spinta formata dal rotore di 
coda ha due contributi importanti: il primo è dovuto al flusso che investe il rotore, il 
secondo dovuto al comando di passo collettivo. In definitiva la spinta del rotore può essere 
scritta nella seguente ma 
𝑇𝑡𝑟 = 𝑚𝑌𝛿𝑟𝛿𝑟 + 𝑚𝑌𝑣𝑡𝑟𝜇𝑧𝑡𝑟Ω𝑡𝑟𝑅𝑡𝑟  
 
(5.36)  
 
Dove si è indicato con: 
• 𝑌𝛿𝑟 = −𝐶𝑇𝛿𝑟𝑡𝑟 𝑓𝑡𝜋Ω𝑡𝑟𝑅𝑡𝑟3𝑚 ; 
• 𝑌𝑣𝑡𝑟 = −𝐶𝑇𝑣𝑡𝑟 𝑓𝑡𝜋Ω𝑡𝑟2𝑅𝑡𝑟4𝑚 ; 
• 𝑓𝑡 = 1 − 34 𝑆𝑣𝑓4𝜋𝑅𝑡𝑟2 fattore di coda; 
• 𝛿𝑟 comando di passo collettivo della coda; 
• 𝜇𝑧𝑡𝑟 componente di velocità adimensionalizzata che investe la coda; 
In teoria per quanto riguarda 𝐶𝑇𝛿𝑟𝑡𝑟  e 𝐶𝑇𝑣𝑡𝑟  bisognerebbe calcolare il CT della coda e poi 
derivarlo prima rispetto a 𝛿𝑟 e poi rispetto a v, ma sempre per semplificare il problema per 
alcuni elicotteri è possibile stabilire tramite delle prove dei grafici che consentono di 
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identificare direttamente 𝑌𝛿𝑟 e 𝑌𝑣𝑡𝑟. Grafici utili per la determinazione di questi due 
coefficienti sono mostrati nelle figure seguenti.( pagina 17 di [5]) 
 
Figura 5.3 𝒀𝒗𝒕𝒓 in funzione della velocità di volo 
 
 
Figura 5.4 𝒀𝜹𝒓 in funzione della velocità di volo 
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L’ ultima incognita che rimane da calcolare è la velocità 𝜇𝑧𝑡𝑟. Essa è stata calcolata come 
segue: 
𝜇𝑧
𝑡𝑟 = 𝑣𝑡𝑟
Ω𝑡𝑟𝑅𝑡𝑟
 (5.37)  
𝑣𝑡𝑟 = 𝑣𝑎 − 𝑙𝑡𝑟𝑟 + ℎ𝑡𝑟𝑝 (5.38)  
 
Si trascura, come si è fatto anche per il rotore principale, la forza di resistenza H parallela 
al piano di rotazione e, non essendoci dinamica di flappeggio, non si sono considerati i 
momenti che essa sviluppa. Anche la coppia generata dal rotore di coda è stata trascurata 
perché considerata molto piccola. Dalle considerazioni fatte risulta quindi: 
𝐿𝑡𝑟 = 𝑌𝑡𝑟ℎ𝑡𝑟 (5.39)  
𝑁𝑡𝑟 = −𝑌𝑡𝑟𝑙𝑡𝑟 (5.40)  
 
Figura 5.5 Forze e momenti del rotore di coda 
 
Nelle equazioni precedenti si è  indicato con ℎ𝑡𝑟 e 𝑙𝑡𝑟 rispettivamente la distanza verticale e 
longitudinale del rotore di coda dal baricentro. Per il calcolo della spinta del rotore di coda 
si è utilizzato Ωtr, la velocità angolare del rotore di coda che è ricavata moltiplicando la 
velocità angolare del rotore principale per un coefficiente (ntr). Si ricorda che, essendo la 
velocità angolare del rotore principale costante, anche quella della rotore di coda rimane 
costante.  
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5.5 Componenti peso 
 
In base all’assetto che assume il nostro velivolo, possiamo avere delle componenti di peso 
che generano delle forze lungo i tre assi dell’elicottero. Le forze peso sui tre assi sono date 
dalle seguenti equazioni: 
𝑌𝑝𝑒𝑠𝑜 = 𝑚𝑔 sin𝜑 cos𝜗 (5.41)  
𝑍𝑝𝑒𝑠𝑜 = 𝑚𝑔 cos ϑ cos𝜑 (5.42)  
𝑋𝑝𝑒𝑠𝑜 = −𝑚𝑔 sin𝜗 (5.43)  
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6 MODELLO SIMULINK 
 
6.1 Schema generale 
 
La risoluzione dell’equazioni della dinamica dell’elicottero sono state implementate in 
Simulink per di effettuare simulazioni numeriche. Una simile scelta è stata fatta poiché il 
sistema è costituito da equazioni differenziali non lineari accoppiate, difficilmente 
risolvibili con un approccio analitico. 
Come mostra la Figura 6.1, il modello Simulink essenzialmente è formato da due blocchi: 
Attuazione e Dinamica RUAV. I software sviluppati permettono di: 
• calcolare il trim dell’elicottero attraverso un procedimento iterativo sviluppato con 
codici Matlab; 
• calcolare il trim dell’elicottero utilizzando lo schema Simulink ed il comando 
“findop” di Matlab; 
• confrontare i risultati in uscita delle simulazioni con dati reali di telemetria, dando 
in input allo schema Simulink le storie di comando dei servoattuatori registrati in 
volo. 
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 Figura 6.1 Modello Simulink 
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6.2 Blocco Attuazione 
 
Figura 6.2  Blocco attuazione 
 
Tale blocco è stato creato per valutare l’assetto delle pale in funzione dei comandi del 
pilota. In ingresso, ci sono i comandi del pilota impartiti attraverso la radiocomando: 
comando di passo ciclico laterale e longitudinale del rotore principale, comando di passo 
collettivo del rotore principale, comando di passo collettivo del rotore di coda. Tuttavia, il 
pilota agisce effettivamente sui tre servoattuatori montati sul velivolo che, tramite il 
cinematismo descritto nel capitolo 4, agiscono sullo swashplate e, quindi, indirettamente 
sulle pale. I servoattuatori posti a 120° l’uno dall’altro sono stati denominati SP, SA ed SE 
e la Figura 6.3 dimostra la loro disposizione. 
 
Figura 6.3 Posizione e denominazione servo attuatori 
 
Come primo passo, quindi, tramite un banco di prova, è stato caratterizzato il 
servoattuatore. Grazie all’elettronica montata sull’elicottero, è stato possibile rilevare il 
62 
 
comando fornito dal radiocomando, mentre con un misuratore angolare si è calcolato la 
rotazione che assume il servoattuatore. La tabella seguente mostra i risultati ottenuti con 
errori derivanti dal fatto che il misuratore angolare approssima fino al decimo di grado. 
 
Comando servo Rotazione servo(°) 
-0,184 0 
-0,128 2 
-0,08 4,3 
-0,037 4,3 
0,01 7,2 
0,058 11,1 
0,104 13,5 
0,144 13,5 
0,189 16,4 
0,226 19,9 
0,277 22,5 
0,339 25,3 
0,37 25,3 
0,395 27,7 
0,424 27,8 
0,456 30,8 
0,498 30,8 
0,549 33,8 
0,586 36,2 
0,613 36,2 
0,642 40 
0,672 40,3 
 
Tabella 6.1 Caratterizzazione del servo attuatore 
  
Nella prima colonna sono inseriti i comandi forniti dalla telemetria, che non sono dei 
comandi elettrici ma dei comandi analogici che vanno da -1 a 1. La prima posizione -0.184 
ovviamente rappresenta il servoattuatore nella posizione di riposo, mentre l’ultima 0.672 
rappresenta la posizione di massima inclinazione del servo.  
Tali dati sono stati inseriti nelle Lookup Table di Simulink, blocchi che permettono 
l’interpolazione dei dati (lineare, in questo caso) e che, quindi, ad ogni comando 
permettono di conoscere di quanto ha ruotato il servoattuatore. 
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 Figura 6.4 Sottosistemi blocco attuazione 
 
Nota la rotazione del servo, il passo successivo è stato realizzare in Catia V5 un modello 
del cinematismo dello swashplate e del rotore principale (descritto nel capitolo 4), escluso 
gli elementi meccanici della barra stabilizzatrice. Tale riproduzione ha permesso di 
conoscere in seguito le rotazioni delle pale.  
Ricostruito il modello del cinematismo, è stato necessario valutare le leggi di variazione 
dell’assetto delle pale ai comandi e note quest’ultime, si sono potuti calcolare i coefficienti 
che incidono sul picth delle pale: A1 e B1. Alla luce delle infinite combinazioni possibili, si 
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è scelto di considerare 5 posizioni per ciascun servoattuatore e valutare l’assetto delle pale 
nei 125 casi possibili. Come spiegato nel Capitolo 3, il pitch della pala dipende dall’angolo 
di azimut ψ attraverso la relazione 3.13. Per identificare A1 è stata considerata la posizione 
della pala a ψ = 90° (270° l’altra), mentre per identificare B1  abbiamo posto la pala a 
ψ = 0°(180° l’altra). 
I valori angolari relativi alle 125 combinazioni sono stati inserite in Lookup Table 
tridimensionali (proprio perchè ci sono tre ingressi, le tre rotazioni dei servo) e, in uscita da 
tali blocchi, le rotazioni delle pale. La Figura 6.5 mostra un esempio dei due sottosistemi 
usati per il calcolo del pitch della pala. 
 
Figura 6.5 Esempio di sottosistema per il calcolo del pitch della pala 
 
Nota l’incidenza della pala, il passaggio per il calcolo dei coefficienti A1 e B1 è molto 
semplice. Oltre ai due coefficienti, riusciamo a ricavare anche il 𝜃0, cioè il passo collettivo 
delle pale, dato dalla sola traslazione dello swashplate (ciò implica che la rotazione dei tre 
servoattuatori è uguale). E’ importante sapere che il passo collettivo non è influenzato dalla 
barra stabilizzatrice: infatti, ad un comando di collettivo la barra stabilizzatrice non si 
muove e, di conseguenza, non cambia l’angolo della pala. I tre coefficienti sono dati dalle 
seguenti equazioni e i segni delle rotazioni sono stati imposti per garantire la convenzione 
indicata nell’equazione 3.13: 
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⎩
⎨
⎧
𝜃1_90 = 𝜃0 − 𝐴1
𝜃2_270 = 𝜃0 + 𝐴1
𝜃1_0 = 𝜃0 − 𝐵1
𝜃2_180 = 𝜃0 + 𝐵1  
 
 
 
(6.1)  
Dalla 5.44 il passaggio è semplice: 
�
𝜃1_90 − 𝜃2_270 = −2𝐴1
𝜃1_90 + 𝜃2_270 = 𝜃1_0 + 𝜃2_180 = 𝜃0
𝜃1_0−𝜃2_180 = −2𝐵1  
 
 
(6.2)  
Quindi otteniamo: 
⎩
⎪
⎨
⎪
⎧ −
𝜃1_90 − 𝜃2_2702 = 𝐴1
𝜃1_90 + 𝜃2_270 = 𝜃1_0 + 𝜃2_180 = 𝜃0
−
𝜃1_0−𝜃2_1802 = 𝐵1  
 
 
(6.3)  
 
6.3 Blocco Dinamica RUAV 
 
In questo blocco sono state implementate tutte le equazioni descritte nel Capitolo 5. In 
particolare, è stato creato un sottosistema per ogni componente dell’elicottero (fusoliera, 
coda e rotore) e, prima del sottosistema rotore, è stato inserito un ulteriore blocco che 
schematizza la dinamica di flappeggio studiata nel Capitolo 3. Da tali sottosistemi, in 
uscita, si ricavano le forze e i momenti in grado di risolvere le equazioni del moto. Oltre ai 
suddetti sottosistemi, il blocco dinamica presenta altri due blocchi: una Matlab_function, 
denominata “compact”, e un blocco, denominato 6 DoF (Euler Angles). Il primo di essi ci 
serve per sommare tutte le forze e i momenti secondo i rispettivi assi, il secondo, invece, ci 
permette di risolvere le equazioni di Eulero, fornendoci in uscita le accelerazioni, le 
velocità, le velocità angolari e l’assetto dell’elicottero in qualunque istante della 
simulazione. Nella figura seguente è riportato lo schema interno della Dinamica RUAV. 
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6.4  Scopo e funzionamento del sistema in Simulink 
 
Lo schema Simulink discusso nel precedente paragrafo è stato creato con lo scopo di 
identificare i parametri aeromeccanici dell’elicottero in possesso del Dipartimento di 
Ingegneria Civile ed Industriale. Di conseguenza, una volta accertato che in uscita dal 
blocco Attuazione, in seguito all’ingresso dei comandi reali, si hanno A1, B1 e ϑ0 uguali o 
molto simili alla realtà, sarà possibile confrontare le grandezze principali dell’elicottero T-
REX tramite una comparazione tra dati reali e dati simulati. Il modello Simulink creato è 
stato preparato anche per questa fase successiva. 
Come si può notare dalla Figura 6.1, in alto a sinistra sono presenti tre pulsanti: 
• Grafici senza test; 
• Carica dati; 
• Grafici; 
Con il pulsante “Carica dati” vengono caricati nel workspace i parametri del modello per 
poter calcolare in trim dell’elicottero. Il trim può essere calcolato nei seguenti modi: 
• Trim con il Simulink; 
• Trim con Matlab; 
Il modello sviluppato permette di far due tipi di simulazioni con differenti tipi di input: 
• Input assegnati tramite blocchi Simulink (step, impuls) 
• Input derivanti da storie di volo. 
Gli input sono: 
• A1 comando di passo ciclico laterale; 
• B1 comando di passo ciclico longitudinale; 
• ϑ0  comando di passo collettivo; 
• δr comando di passo di coda; 
• 𝜆𝜆0_trim, primo parametro di inflow che permette di inizializzare il ciclo iterativo; 
• ϑ, angolo di pitch dell’elicottero (è inserita come condizione al contorno nel blocco 
6DoF); 
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• φ, angolo di roll dell’elicottero (è inserita come condizione al contorno nel blocco 
6DoF); 
 
Il pulsante “Grafici senza test” permette di realizzare i grafici temporalidelle grandezze più 
importanti a cui si fa riferimento. La figura seguente mostra un esempio di grafico in uscita 
nel caso in cui viene utilizzato il seguente pulsante. 
 
Figura 6.7 Esempio di Grafico 
 
Con il tasto “Grafici”, invece, si rappresentano le grandezze misurate durante un test in 
volo nonchè le stesse grandezze che si ricavano durante la simulazione: questo potrà essere 
utile successivamente, nel momento in cui si vorrà capire quanto i dati simulati si 
discostino da quelli reali. Di seguito riportiamo un grafico “prova” di tale confronto. 
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 Figura 6.8 Esempio di grafico per calcolare le differenze 
 
6.4.1  Verifiche della dinamica in Simulink 
 
Sviluppato lo schema in Simulink, i è proceduto alla realizzazione di alcune simulazioni 
con comandi di input elementari allo scopo di verificare il corretto funzionamento del 
modello. Per poter effettuare la fase di identificazione è stato necessario introdurre dei dati 
aeromeccanici, e per questo si è fatto riferimento a dati presenti in letteratura. Per quanto 
riguarda i dati geometrici invece, si sono utilizzati i risultati condotti in [8], relativi proprio 
all’elicottero T-REXche sarà utilizzato per l’identificazione. In Tabella 6.2 sono riportati i 
dati utilizzati nelle simulazioni. 
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 𝛾𝑓𝑏= Numero di Lock della barra stabilizzatrice 0.8 
Ω𝑚𝑟= Velocità di rotazione del rotore ( rilevata tramite sensori) [rad/sec] 210 
𝑅𝑚𝑟= Raggio rotore principale (Da manuale) [m] 0.970/2 
𝑚= Massa dell’elicottero [Kg] 1.9149 
𝐼𝑥𝑥= Momento d’inerzia lungo x [Kg*m^2] 0.4149 
𝐼𝑦𝑦= Momento d’inerzia lungo y [Kg*m^2] 0.4614 
𝐼𝑧𝑧= Momento d’inerzia lungo z [Kg*m^2] 0.0732 
𝐾𝛽= Rigidezza a torsione del rotore [N*m/rad] 54 
𝑎𝑚𝑟= pendenza della curva di portanza per il rotore principale[rad
-1]] 5.5 
𝑎𝑡𝑟= pendenza della curva di portanza  per il rotore di coda[rad
-1]] 5 
CD0= Coefficiente di resistenza a portanza nulla 0.024 
ℎ𝑚𝑟= altezza del mozzo dal baricentro [m] 0.235 
𝑙𝑡𝑟= distanza longitudinale del rotore di coda dal baricentro [m] 0.91 
𝑙ℎ𝑡= distanza longitudinale della barra stabilizzatrice dal baricentro [m] 0.71 
ℎ𝑡𝑟= altezza del rotore di coda dal baricentro [m] 0.08 
𝑅𝑡𝑟= Raggio rotore coda (Da manuale) [m] 0.215/2 
𝑆𝑥
𝑓𝑢𝑠= Superficie frontale di resistenza della fusoliera [m^2] 0.1 
𝑆𝑦
𝑓𝑢𝑠= Superficie laterale di resistenza della fusoliera [m^2] 0.22 
𝑆𝑧
𝑓𝑢𝑠= Superficie verticale di resistenza della fusoliera [m^2] 0.15 
𝜀𝑣𝑓
𝑡𝑟= Frazione dell’area di coda verticale esposta alla velocità indotta 0.2 
𝐾𝑢= Fattore di scala utile per le variazioni di velocità 0.2 
𝐶𝑙𝛼
ℎ𝑡= Pendenza della curva di portanza per la coda orizzontale [rad -1] 3 
𝐶𝑙𝛼
𝑣𝑓= Pendenza della curva di portanza per la coda verticale [rad -1] 2 
𝑐𝑡𝑟 = corda rotore di coda [m] 0.029 
𝑐𝑡𝑟 = corda rotore priciplae [m] 0.058 
Tabella 6.2 Dati Problema 
 
 Dopo un’attenta analisi dei dati in uscita dalla simulazione si è arrivati alla conclusione 
che le incognite in uscita dalla procedura di trim del Simulink (e quindi utilizzando la 
funzione findop) non sono dei dati attendibili: infatti, mentre risolvendo il sistema di 
equazioni (che comprendono le sei equazioni di equilibrio e, in aggiunta, l’equazione del 
CT iniziale) otteniamo dei risultati attendibili, con la funzione “findop” il valore di 𝜆𝜆0 si 
discosta dalla realtà e, di conseguenza, porta al calcolo delle incognite in maniera sbagliata. 
La figura seguente dimostra come l’errore di calcolo avvenga proprio su Fz per un calcolo 
sbagliato sul valore di 𝜆𝜆0. Molto probabilmente, anzi, quasi certamente, il problema è 
dovuto al fatto che la funzione “findop” di Matlab non riesce a leggere adeguatamente la 
procedura iterativa atta a calcolare il CT e il 𝜆𝜆0 finale. 
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 6.9 Forze test di trim con Simulink 
 
Di seguito i grafici del trim nei primi 100 secondi di simulazione. Come si può notare, i 
valori rimangono sempre molto bassi ma, verso la fine, alcune grandezze si discostano 
leggermente dal valore costante, e ciò è dovuto al fatto che all’istante t=0 le grandezze non 
risultano 0, ma assumono valori che si avvicinano allo 0 come 5e-10(che può essere 
considerato 0). Questa piccola differenza porta gli integrali presenti nella simulazione a 
sviluppare comunque dei numeri che per un tempo molto lungo generano valori non 
accettabili per il trim. Si può considerare, tuttavia, l’intervallo di 100 secondi ottimo per la 
verifica. In questo primo caso, le velocità e le velocità angolari sono poste uguali a 0, 
mentre gli angoli di rollio e di pitch assumono il valore di trim in uscita dal sistema. Per 
quanto riguarda ψ, il valore iniziale imposto è stato uguale a 0. Inoltre, si dimostra come la 
quota non cambia dalla Figura 6.15 
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 Figura 6.10 Andamento delle forze durante il Trim 
 
 
Figura 6.11 Andamento dei momenti durante il Trim 
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 Figura 6.12 Andamento delle accelerazioni durante il trim 
 
 
Figura 6.13 Andamento delle velocità durante il trim 
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 Figura 6.14 Andamento degli angoli durante il trim 
 
 
Figura 6.15 Variazione di quota  
 
Come già affermato nei capitoli precedenti, il modello matematico è valido se la velocità di 
avanzamento è piccola. L’ulteriore verifica effettuata è stata quella di studiare in trim per 
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una piccola velocità di avanzamento pari a 5 m/s. Effettivamente, dai grafici che si 
riportano di seguito, si può notare che con una piccola velocità di avanzamento il sistema 
diventa instabile dopo una cinquantina di secondi circa. Il risultato ottenuto era tuttavia 
previsto, proprio per i motivi spiegati precedentemente: i valori non sono nulli ma elevati 
ad un esponente molto grande e, di conseguenza, dopo un certo lasso di tempo, gli integrali 
generano dei valori non più trascurabili. In questo caso, essendo gli angoli di flappeggio 
influenzati dalla velocità di avanzamento, tale problema si presenta già in origine, proprio 
perché abbiamo imposto una velocità di avanzamento iniziale. Ovviamente, il problema 
aumenta all’aumentare della velocità di avanzamento. 
 
Figura 6.16 Forze durante il trim con velocità di avanzamento 
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 Figura 6.17 Momenti durante il trim con velocità di avanzamento 
 
 
Figura 6.18 Accelerazioni durante il trim con velocità di avanzamento 
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 Figura 6.19 Velocità durante il trim con velocità di avanzamento 
 
Figura 6.20 Angoli durante il trim con velocità di avanzamento 
 
 
 
78 
 
6.5  Risposta ai comandi 
 
6.5.1  Comando di passo collettivo 
 
Un’ulteriore verifica del modello è stata quella di studiare la risposta ai comandi del 
sistema. Infatti, partendo da una condizione di trim, si è supposto di dare un comando al 
fine di studiare la risposta della simulazione nei primi 5 secondi. La quota di partenza, 
come sempre, è di 50 metri ed il primo comando è un comando di passo collettivo dato 
dopo 3 secondi. Il valore di ϑ0 aggiunto è di 0.01 radianti. 
Come mostra la Figura 6.21, nel momento in cui si impone un comando di collettivo la 
forza lungo z diminuisce: tale comportamento era prevedibile in quanto ad un aumento del 
passo collettivo segue un aumento della spinta del rotore e, di conseguenza, una 
diminuzione della forza lungo z, essendo la spinta opposta al verso dell’asse z. Dopo 
qualche istante (circa 1 secondo) la forza lungo z aumenta: tale situazione dipende dal fatto 
che, aumentando la spinta, l’elicottero tende a salire e, dunque, aumenta l’effetto della 
velocità indotta che si oppone al comando di collettivo. 
 
Figura 6.21 Andamento delle forze dopo un comando di passo collettivo 
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L’aumento della spinta ha molteplici effetti. Infatti, aumentando la spinta si creano due 
effetti sui momenti: il momento lungo z aumenta nel suo modulo (diminuisce, nel nostro 
caso, per una questione di segni) perché aumenta la coppia sviluppata dal rotore; il 
momento lungo y diminuisce perché, essendo il punto di applicazione della spinta dietro al 
baricentro, si crea un momento picchiante. In seguito a tali variazioni, ci si aspetta di avere 
un ϑ negativo, una variazione di ψ (causata dal fatto che la coda non riesce più a bilanciare 
il momento generato dal rotore se non si applica un comando di passo collettivo di coda) e 
un cambiamento dei momenti lungo x e z. Tali variazioni sono visibili nei grafici 
successivi. Infine, come dimostra la Figura 6.24, ci si aspetta che, a causa del beccheggio, 
la spinta si inclini in avanti e porti quindi all’aumento della velocità di avanzamento, ma 
allo stesso tempo ci si aspetta anche un aumento della velocità verticale (negativa in questo 
caso per la solita questione dei segni) causata dall’aumento della spinta e, quindi, anche un 
aumento di quota. 
 
Figura 6.22 Andamento dei momenti dopo un comando di passo collettivo 
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 Figura 6.23 Andamento degli angoli dopo un comando di passo collettivo 
 
 
Figura 6.24 Andamento delle velocità dopo un comando di passo collettivo 
 
L’andamento della variazione di quota conferma quanto detto prima, ovvero che 
l’elicottero tende ad andare verso l’alto. 
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 Figura 6.25 Variazione della quota ad un comando di collettivo 
 
6.5.2  Comando di passo ciclico longitudinale 
 
Anche in questo caso, si è studiato il comportamento del sistema nella simulazione ad un 
comando di passo ciclico longitudinale pari ad un gradino di 0.01 radianti del coefficiente 
B1. A seguito di un’inclinazione del disco in avanti ciò che si attende è un momento 
picchiante, un aumento della velocità lungo x e, allo stesso tempo, una diminuzione della 
spinta lungo z e, quindi, un aumento della forza lungo z. Tali effetti, come dimostrano 
anche le figure seguenti, comportano un ϑ negativo, un momento lungo z positivo ed una 
velocità verticale positiva, quindi verso il basso. Le figure seguenti mostrano gli andamenti 
delle grandezze principali al variare del passo ciclico longitudinale. 
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 Figura 6.26 Andamento delle forze dopo un comando di passo ciclico longitudinale 
 
Figura 6.27 Andamento dei momenti dopo un comando di passo ciclico longitudinale 
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 Figura 6.28 Andamento delle velocità dopo un comando di passo ciclico longitudinale 
 
Figura 6.29 Andamento degli angoli dopo un comando di passo ciclico longitudinale 
 
Anche in questo caso, a conferma di quello che si è detto precedentemente, si verifica che, 
tramite la quota, l’elicottero tende a scendere. 
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 Figura 6.30 Variazione della quota dopo un comando di passo ciclico longitudinale 
 
6.5.3 Comando di passo ciclico laterale 
 
Infine, riportiamo l’andamento delle grandezze principali a seguito dell’applicazione di un 
gradino di passo ciclico laterale pari a 0.01 (quindi si è modificato il coefficiente A1). In 
questo caso, ci si aspetta che sia che il rotore si inclini lateralmente generando quindi un 
momento di rollio (Mx) e un aumento dell’angolo φ, sia che la forza lungo z diminuisca 
poiché, a causa dell’inclinazione del disco, la spinta genera due componenti, una verso z e 
una verso y. Tutto ciò causerà un aumento della forza lungo y e, di conseguenza, anche un 
aumento dell’angolo ψ: ovviamente, anche in questo caso ci si aspetta che la quota 
diminuisca. Igrafici riportati in seguito dimostrano come il modello risponda 
coerentemente alle assunzione descritte precedentemente. 
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 Figura 6.31 Andamento delle forze dopo un comando di passo ciclico laterale 
 
 
Figura 6.32 Andamento dei momenti dopo un comando di passo ciclico laterale 
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 Figura 6.33 Andamento delle velocità dopo un comando di passo ciclico laterale 
 
 
Figura 6.34 Andamento degli angoli dopo un comando di passo ciclico laterale 
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 Figura 6.35 Variazione della quota dopo un comando di passo ciclico laterale 
 
6.6  PRIME ANALISI PER L’IDENTIFICAZIONE 
 
Valutata l’attendibilità del sistema creato, si è intrapresa una prima analisi di 
l’identificazione dei parametri incogniti. Come prima fase, per semplificare i passaggi si è 
pensato di analizzare la storia di volo di un trim e studiare le differenze tra il modello reale 
e il modello di simulazione. 
In realtà, però, è molto difficile mantenere l’elicottero in condizioni di equilibrio tramite 
radiocomandi e, dunque, studiare una condizione di volo simile. Inoltre, è importante 
ricordare che le vibrazioni e le condizioni metereologiche influenzano notevolmente i 
sensori che sicuramente possono fornire dei dati accurati ma con un piccolo margine di 
errore. 
La prima fase, quindi, è stata quella di scegliere, da una storia di volo già registrata, una 
condizione che si avvicinasse a quella di trim, che teoricamente dovrebbe essere presa 
nelle zone in cui le accelerazioni sono nulle; tuttavia, essendo i sensori affetti da molti 
disturbi sulle accelerazioni, si è scelto di studiare intervalli di tempo in cui le velocità sono 
pressoché costanti. Gli intervalli sono: 
• t [280 sec-287 sec ]; 
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• t [400 sec-410 sec ]; 
Le storie temporali dell’intera prova di volo sono riportate nella Figura 6.36 , mentre le 
storie temporali delle velocità del primo intervallo di tempo sono riportate nella Figura 
6.37 
 
Figura 6.36 Andamento delle velocità durante una prova effettiva di volo 
 
 
Figura 6.37 Andamento delle velocità nel primo intervallo di tempo preso come riferimento 
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 In questi due intervalli sono stati registrate le seguenti grandezze: 
Grandezze Primo intervallo [280-287]sec Secondo Intervallo [400-410] sec 
u[m/s] 0.4  0 
v[m/s] -1.5 -0.9 
w[m/s] -0.1 0.08 
p[rad/s] 0 0 
q[rad/s] 0 0 
r[rad/s] 0 0 
φ[rad] -0.0694 -0.018 
ϑ[rad] -0.1355 -0.057 
ψ[rad] -0.6196 0.38 
SA 0.1697 0.1838 
SE 0.2257 0.2657 
SP -0.2428 -0.2526 
Tabella 6.3 Valori ricavati dalle prove in volo 
 
Il passo successivo è stato quello di inserire i dati della tabella all’interno del nostro 
problema matematico, cercando di verificare quali fossero le differenze. Sicuramente, ci si 
aspettava dei valori diversi, essendo i dati non tutti noti; tuttavia, tale analisi serve proprio 
per capire dove andare a ricercare l’errore. Nella tabelle seguente si riportano i dati 
confrontati tra caso reale e problema matematico. 
 
Grandezze Valori reali  Valori calcolati 
u[m/s] 0.4  0.4  
v[m/s] -1.5 -1.5 
w[m/s] -0.1 -0.1 
p[rad/s] 0 0 
q[rad/s] 0 0 
r[rad/s] 0 0 
φ[rad] -0.0694 -0.1255 
ϑ[rad] -0.1355 -0.049 
Tabella 6.4 Differenze tra valori reali e valori calcolati nel primo intervallo 
Grandezze Valori reali  Valori calcolati 
u[m/s] 0 0 
v[m/s] -0.9 -0.9 
w[m/s] 0.08 0.08 
p[rad/s] 0 0 
q[rad/s] 0 0 
r[rad/s] 0 0 
φ[rad] -0.018 -0.1155 
ϑ[rad] -0.057 -0.0039 
Tabella 6.5 Differenze tra valori reali e valori calcolati nel secondo intervallo 
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Come si può notare, i valori di φ e ϑ sono diversi, come d’altronde ci si aspettava, ma non 
del tutto differenti: infatti i segni sono concordi e differiscono sempre dello stesso ordine di 
grandezza. Questo fa pensare che, oltre ai piccoli errori dovuti ai sensori ed al fatto che 
come abbiamo sempre detto è molto difficile mantenere in condizioni di trim l’elicottero, 
la posizione del baricentro utilizzata non è esatta. Inoltre, stiamo presupponendo che 
l’effetto dell’inflow e il passo collettivo ricavato dal problema matematico siano identici al 
caso reale.  
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7  CONCLUSIONI E SVILUPPI FUTURI 
 
Lo studio realizzato in questa tesi ha portato alla costruzione di un modello di simulazione 
per lo studio e l’analisi della dinamica del volo di un elicottero di piccole dimensioni. Tale 
modello verrà utilizzato dal Dipartimento di Ingegneria Civile ed Industriale 
dall’Università di Pisa  per studiare sistemi di controllo del volo per elicotteri di piccola 
scala. 
I modelli matematici utilizzati sono stati sviluppati attraverso un’attenta analisi 
bibliografica e possono essere applicati alla maggior parte degli elicotteri di piccole 
dimensioni. Particolare attenzione è stata posta allo studio della dinamica dei rotori 
principali in presenza di barre stabilizzatrici che influenzano il moto di flappeggio agendo 
direttamente sui comandi imposti dal pilota.  
I modelli della dinamica dell’elicottero sono stati inseriti in Simulink, e saranno tarati, nel 
proseguimento del lavoro, sulla base di prove sperimentali, parallelamente con lo sviluppo 
dei sistemi di controllo suddetti. 
Allo stato attuale infatti non è possibile effettuare confronti estesi e precisi  tra i risultati 
delle  prove sperimentali ed i risultati dei modelli in quanto la dinamica dell’elicottero in 
ciclo aperto è instabile e le prove sperimentali vengono condotte mediante stabilizzazione 
effettuata manualmente dal pilota. 
Tuttavia, le risposte a comandi semplici (es. comando di passo collettivo), valutate su 
periodi tempo sufficientemente brevi da limitare gli effetti dell’instabilità, sono risultate 
qualitativamente coerenti con il comportamento atteso dell’elicottero. 
Inoltre i comandi necessari per il trim dell’elicottero, determinati tramite i modelli 
sviluppati, sono risultati coerenti, in termini di segno ed ordine di grandezza, con i 
comandi assegnati dal pilota per il trim dell’elicottero, determinati sperimentalmente.    
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APPENDICE 
Matrici della dinamica di flappeggio 
?̈? + 𝑫?̇? + 𝑲𝜷 = 𝒇 
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Matrici della dinamica del TPP 
?̈? + 𝑫�?̇? + 𝑲�𝒂 = 𝒇�  
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